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Este Proyecto toma en consideración aspectos medioambientales:  SÍ    NO    
 
PROYECTO FINAL DE CARRERA 
 
RESUMEN (máximo 50 líneas) 
 
 
Este proyecto consiste en la reconstrucción virtual del tren de aterrizaje de un 
avión de la Segunda Guerra Mundial, y del motor radial que necesitaba para 
su correcto funcionamiento. 
 
El objetivo principal de este proyecto es diseñar y modelar en 3D todas las 
piezas que componen tanto el motor radial como el tren de aterrizaje, todo 
esto llevado a cabo con el programa CATIA V5 y sus diferentes módulos para 
crear, ensamblar y simular todo el conjunto. 
 
El proyecto cuenta con varias fases, la primera de ellas, es el ámbito de la 
búsqueda de información, luego un posterior análisis de ésta, para su posterior 
estudio y comprensión. Una vez finalizada esta etapa se decide hacer un viaje 
a Madrid, al Museo del Aire, para ver in situ tanto el tren de aterrizaje como 
el motor radial. Es de agradecer también toda la ayuda prestada allí y 
mencionada correctamente en su apartado correspondiente. 
 
Por último se realiza unas simulaciones, para comprobar que los mecanismos 
son muy fieles a la realidad que los acoge. Y se comprueba con éxito que se 
han cumplido los objetivos. 
 
Una vez finalizada las fases, se realiza un presupuesto para optimizar la 
inversión que supondría si encargáramos un trabajo de tal magnitud a un 
ingeniero o empresa relacionado con el tema. 
 
Al ser una reconstrucción virtual de una maquinaria antigua se aprende 
nuevos conceptos quizás ya olvidados por muchos libros o apuntes. 
 
 
 
Palabras clave (máximo 10): 
 
FW 190 Tren Aterrizaje Motor Radial Reconstrucción 
Renderizado FEM Simulaciones CATIA V5 
3DS MAX Madrid   
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1. Focke-Wulf Flugzeugbau AG 
 
Focke-Wulf Flugzeugbau AG fue un fabricante de aviones militares de Alemania durante la Segunda Guerra 
Mundial. Sin embargo esta empresa fue constituida bajo dicho nombre el 1 de enero de 1924 y su primer diseño 
fue un avión de pasajeros (el Focke-Wulf A 16), aunque anteriormente estos dos ex pilotos durante la I Guerra 
Mundial habían diseñado y construido otros modelos. Muchos de sus diseños más exitosos fueron versiones del 
caza Focke-Wulf Fw 190.   
   
 
Nombre Inicial Primero AG, luego GmbH 
Industria Aeronáutica 
Sucesor Vereinigte Flugtechnische Werke 
Fundación 24 de octubre de 1923 
Cierre 1964 
Sede Bremen, Alemania 
Personajes Claves Henrich Focke, Kurk Tank 
Productos Aviones comerciales, militares y helicópteros 
   
1.1. Desde la Fundación hasta finales de la Segunda Guerra 
 
La compañía fue fundada en Bremen el 1 de enero de 1924 como Bremer Flugzeugbau AG por el Prof. Henrich 
Focke, Georg Wulf y el Dr. Werner Naumann. Inmediatamente la renombraron Focke-Wulf Flugzeugbau AG, 
más tarde Focke-Wulf Flugzeugbau GmbH. Inicialmente produjo muchos aviones comerciales, típicamente de 
alas delgadas montadas en fuselajes gruesos. Probando uno de estos murió, Georg Wulf el 29 de septiembre de 
1927. Uno de los más famosos fue el Focke-Wulf Fw 200. 
 
1.2. Llega Kurt Tank 
 
En 1931, bajo presión gubernamental, Focke-Wulf se unió a Albatros Flugzeugwerke de Berlín. El ingeniero de 
recursos y piloto de pruebas Kurt Tank de Albatros se convirtió el Director del Departamento Técnico. Empezó 
inmediatamente a estudiar el Fw 44 Stieglitz (jilguero). 
 
1.3. El primer Helicóptero 
 
El primer helicóptero completamente controlable (en oposición al autogiro) fue el Focke-Wulf Fw 61 
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1.4. Sale Focke 
 
En 1937 los accionistas desbancaron a Henrich Focke, y el fundó junto a Gerd Achgelis, Focke Achgelis para 
especializarse en helicópteros. Mientras tanto Tank había diseñado el avión de pasajeros Fw 200 Condor 
(cóndor), el cual podía atravesar el Océano Atlántico sin parar. Más tarde sería empleado como bombardero. 
 
1.5. El Fw-190 Wurger 
 
El Fw 190 Würger (Pájaro Carnicero), diseñado en 1938 y producido en grandes cantidades desde 1941 a 1945, 
fue unos de los principales cazas monomotor de la Luftwaffe durante la Segunda Guerra Mundial. 
 
1.6. Otros diseños 
 
Otros aviones militares Focke-Wulf fueron: 
 
 Focke-Wulf Fw 58 
 Fw 159 Caza prototipo (no entró en producción) 
 Fw 187 Falke (Falcón) Caza pesado ("Zerstörer") 
 Fw 189 Reconocimiento táctico 
 Ta 152 Interceptor de alta cota 
 Focke-Wulf Fw 200 
 
1.7. Comienzan los bombardeos aliados 
 
Desde 1940 la Focke-Wulf sabía que Bremen era un blanco de bombardeo británico natural; en los próximos 
meses fueron fuertemente bombardeados. Las plantas de producción masiva se movieron al Este de Alemania y 
a Polonia, usando muchos extranjeros y mano de obra esclava y desde 1944 también prisioneros de guerra. Solo 
los oficinistas permanecieron en Bremen. 
 
1.8. Después de la Guerra: Tank se va; ERNO, VFW 
 
Como parte del Complejo Militar-Industrial de Alemania, a Focke-Wulf no se le permitió que produjera aviones 
hasta muchos años después de acabada la guerra. Kurt Tank, como muchos otros técnicos alemanes, continuó su 
vida profesional en Latinoamérica. 
 
El gobierno de Argentina le ofreció empleo en su Instituto Aerotécnico, en Córdoba. Se trasladó allí con 
muchos de sus colaboradores de Focke-Wulf en 1947. 
 
Este se convirtió más tarde en la Fábrica Militar de Aviones. Empleó a hombres de Focke-Wulf hasta que el 
Presidente Juan Perón fue derrocado en 1955; de ahí se dispersaron, muchos de ellos a Estados Unidos por la 
Operación Paperclip, y Tank a trabajar en aviones supersónicos en India. 
 
La restricción en la producción de aviones, le permitió a Alemania en 1951, específicamente a Focke-Wulf 
empezar a producir planeadores. La producción de aviones motorizados comenzó nuevamente en 1955, con la 
fabricación de entrenadores para las fuerzas de Alemania. 
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Focke-Wulf demando a Estados Unidos para ganar US$27 millones en compensación en los años 1960 por los 
daños infligidos por los Aliados en las plantas Focke-Wulf por los bombardeos. 
 
En 1961, Focke-Wulf, Weserflug y Hamburger Flugzeugbau unieron fuerzas en Entwicklungsring Nord 
(ERNO) para desarrollar cohetes. Focke-Wulf formalmente se unió a Weserflug en 1964, convirtiéndose en 
Vereinigte Flugtechnische Werke (VFW). 
2. Focke Wulf Fw 190 
 
El Focke-Wulf Fw 190, apodado Würger (‘alcaudón’ en alemán), fue un avión de caza alemán de la Segunda 
Guerra Mundial diseñado por Kurt Tank a finales de los años 1930. Este avión monoplaza propulsado por un 
motor radial fue el último caza de pistón alemán producido en masa en entrar en acción en la guerra. Reemplazó 
de forma parcial al exitoso Messerschmitt Bf 109 a partir de 1941. Desde que su producción comenzara en 1941 
fue continuamente mejorado hasta el final de la guerra, durante ese tiempo fueron fabricados más de 20.000 
ejemplares. 
 
2.1. ESPECIFICACIONES DE UN Fw 190 A-8 
 
 
Ilustración 1: Focke Wulf Fw 190 A-8 
 
2.1.1. Características Generales 
 
 País: Alemania. 
 Tipo: Caza y Cazabombardero. 
 Fabricante: Focke-Wulf. 
 Diseñador: Kurt Tank. 
 Primer Vuelo: 1 de Junio de 1939. 
 Introducido: Agosto de 1941. 
 Retirado: 1945 (Alemania) y 1949 (Turquía). 
 Producción: 1941–1945. 
 N. º Unidades Construidos: 20.051 Ejemplares. 
 Desarrollado: Focke-Wulf Ta 152. 
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 Tripulación: 1 Tripulantes. 
 Longitud: 9 m. 
 Envergadura: 10,51 m. 
 Altura: 3,95 m. 
 Superficie Alar: 18,30 m². 
 Peso vacío: 3.200 kg. 
 Peso cargado: 4.417 kg. 
 Peso máximo al despegue: 4.900 kg. 
 Planta Motriz: Un Motor Radial BMW 801 D-2 de 14 cilindros. 
 Potencia: 1 250 kW (1 677 HP; 1 700 CV), incrementada a 1 471 kW (2 028 HP; 2 000 CV) con 
inyección de MW-50 en el sobrealimentador. 
 Hélices: Un Hélice Tripala. 
 
2.1.2. Rendimiento 
 Velocidad Máxima Operativa (Vno): 657 km/h a 5.920 m de altitud. 
 Alcance: 800 km. 
 Techo de Servicio: 11.410 m. 
 Régimen de Ascenso: 13 m/s. 
 Carga Alar: 241 kg/m². 
 Potencia/Peso: 0,29 - 0,33 kW/kg. 
 
2.1.3. Armamento 
 Ametralladoras: Dos Ametralladoras MG 131 de 13 mm, con 475 proyectiles. 
 Cañones: Cuatro Cañones MG 151/20 E de 20 mm, con 250 proyectiles en la raíz del ala y 140 en un 
carenado fuera de ella. 
 
2.1.4. Usuarios 
 
 Alemania: Luftwaffe 
 
 España: Los pilotos del Ejército del Aire de España usaron los modelos Fw 190 A-2,3,4, A-8 y G como 
voluntarios de la Escuadrilla Azul (15ª Spanische Staffel, JG 51 "Mölders" VIII. Fliegerkorps, 
perteneciente a la LuftFlotte 4) en el Frente Oriental (desde Orel durante septiembre de 1942 hasta 
Babruysk, durante julio de 1943) y la defensa del Reich sobre Alemania. 
 
 Francia: El Ejército del Aire Francés encargó 64 aviones en la posguerra a la compañía SNCA. Los 
modelos Fw 190 A-5/A-6 elegidos fueron denominados NC 900. El avión fue usado durante un corto 
período y luego fue retirado de servicio por problemas con el motor BMW 801. 
 
 Hungría: La Real Fuerza Aérea Húngara recibió un total de 72 Fw 190 F-8 a partir de noviembre de 
1944. Sirvieron en el 102º Escuadrón de Caza-bombarderos (posteriormente Ala) realizando misiones 
de apoyo en Frente Oriental entre 1944 y 1945.15 
 
 Japón: El Servicio del Aire del Real Ejército Imperial Japonés recibió 2 Fw 190 A-5/A-8 para 
evaluarlos. 
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 Rumanía: La Real Fuerza Aérea de Rumanía recibió un número de Fw 190 A-8 para ser usados con 
propósitos defensivos en áreas metropolitanas. Nueve Fw 190 operativos fueron posteriormente 
confiscados por la Unión Soviética. 
 
 Turquía: La Fuerza Aérea Turca recibió, a partir de mediados de 1942, 72 ejemplares del Fw 190 A-3a 
(versión de exportación del A-3) de Alemania, para modernizar su fuerza aérea. Estos aviones fueron 
básicamente Fw 190 A-3 con motores BMW 801 D-2, radios FuG Vlla y cuatro armas MG-17, con la 
opción de instalar dos cañones MG-FF/M en las alas. La orden de compra fue completada entre octubre 
de 1942 y marzo de 1943. Los Fw 190 continuaron en servicio activo hasta 1948/1949. 
 
 Unión Soviética: Nueve aeronaves rumanas capturadas. 
 
 
2.1.5. Aviones Conservados 
 
 
 
 
Ilustración 2: Focker-Wulf Fw 190A-5 (Nº de Serie 1227) conservado en el Flying Heritage Collection en 
Seattle, Washington 
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Ilustración 3: Focker-Wulf Fw 190A-6 (Nº de Serie 550214) conservado en el South African National Museum 
of Military History en Johannesburg, Sudáfrica 
 
 
 
 
Ilustración 4: Focker-Wulf Fw 190A-8 (Nº de Serie 170393) conservado en el Luftfahrtmuseum en Hanover, 
Alemania 
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Ilustración 5: Focker-Wulf Fw 190A-8 (Nº de Serie 732183) conservado en el Texas Air Museum en Rio 
Hondo, Texas 
 
 
2.2. HISTORIA 
 
El desarrollo del, considerado por muchos, mejor caza alemán de la segunda guerra mundial empezó de manera 
bastante humilde a finales de 1937, en una época en la cual el ministerio del aire alemán consideraba a su caza 
Bf109 como un avión prácticamente insuperable. La mente y talento que crearon el nuevo caza pertenecían al 
ya por entonces afamado ingeniero Kurt Tank; creador de, entre otros, aviones de tecnología puntera como el 
Fw200 Condor, el aparato de aerolínea más avanzado de su época. Tank supo prever la futura necesidad de la 
Luftwaffe de poseer un caza complementario al Bf109 en un futuro no muy lejano. El avión ideado por el 
ingeniero alemán era revolucionario en muchos aspectos. Primero de todo por su planta motriz, un BMW 139 
radial de 18 cilindros en una época en la cual los motores radiales eran considerados inadaptables para el uso en 
cazas de altas prestaciones. 
 
Tank era consciente de que, si quería ver su avión en servicio, el Fw190 debía ser motorizado por una planta 
motriz diferente de la muy solicitada serie 600 de Daimler-Benz (la razón de la defunción de los magníficos 
He112 y He100 fue tener la misma planta motriz que el Bf109) o de la también muy sobrecargada serie Junkers 
Ju211, usada en las series He111 y, después, Ju 88. La alternativa más potente y adaptable era el motor radial 
ofrecido por la BMW, que prometía unos magníficos 1550 caballos de potencia en despegue. Y efectivamente 
el RLM (Reichluftahrtministerium, ministerio del aire del Reich), pese a su visible desinterés por un nuevo caza 
con el 109 en servicio, dio visto bueno al programa en 1938 gracias a que no interfería con la producción de 
ninguno de los motores en demanda por aquel entonces. Otra de las razones por las cuales el futuro caza 190 era 
revolucionario, era por su ala extra-pequeña. Un ala pequeña implicaba una velocidad mayor y una resistencia 
menor, a costa de una degradada capacidad en vuelo a baja velocidad por su elevada carga alar. 
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Si en el desarrollo y diseño del Bf109 el rendimiento del avión en giros cerrados fue considerado de importancia 
secundaria, en el desarrollo del Fw190 dicho aspecto fue ignorado completamente. Tank, un visionario de las 
tácticas de caza modernas, ideó su avión para que fuera rápido, pequeño y mortal; un avión ideal para las 
tácticas de ataque por sorpresa y combate de energía. El nuevo 190 no sería muy apropiado para complicadas 
danzas aéreas, pero iba a ser el avión más mortal que se pudiera volar en un entorno de combate. De modo que, 
en el momento de ser diseñado, el Fw 190 contó con un ala de tan solo 15 metros cuadrados (comparados, por 
ejemplo, con los 22.5 metros cuadrados del Spitfire Mk.I, o los 16.2 del Bf 109E), a pesar de su relativamente 
alto peso de diseño. Finalmente, Tank diseñó su nuevo avión como el primer caza totalmente eléctrico jamás 
diseñado. El armamento, los flaps, el tren de aterrizaje, etc, eran por primera vez en un caza, todos actuados 
mediante el uso de la energía eléctrica, obviando así las complicaciones de diseño inherentes a los sistemas 
hidráulicos así como permitiendo una flexibilidad de manejo y adaptabilidad que más adelante proporcionarían 
al Fw190 su legendaria polivalencia en una multitud de roles distintos, que abarcaban desde las tareas de 
superioridad aérea hasta las de reconocimiento pasando por la de cazabombardero, destructor de bombarderos e 
incluso una versión naval para el proyectado aunque nunca completado portaaviones "Graf Zeppelín". 
 
 
Ilustración 6: Fw 190 en la pista de despegue 
 
 
Una vez definida la idea básica del avión que iba a crear, Tank y su equipo se pusieron a la tarea en las mesas 
de dibujo. La tarea no era fácil. Encastrar un motor tan grande como el BMW139 en un fuselaje de tamaño tan 
pequeño y compacto como el del Fw190 fue todo un reto, pero se logró mediante un revolucionario sistema de 
soporte de la unidad motriz, así como mediante un nuevo método de equipar al avión con su motor. En vez de 
montar el motor en el capó del avión el capó y todo el equipamiento del Fw190 que iba delante del separador 
cortafuegos de la cabina iban ya montados de fábrica en una sola unidad y eran montados después en el fuselaje. 
Este sistema de montaje modular permitía realizar fácilmente cambios de motor al avión, así como facilitaba a 
los mecánicos el mantenimiento y revisión de la unidad motriz. Otro detalle interesante del diseño fue el sistema 
de refrigeración del aceite del motor. En lugar de poner un radiador de aceite en la toma de aire -lo cual era la 
práctica normal en aviones con motor radial de la época- el depósito de aceite principal iba montado en el anillo 
del borde frontal del motor. El radiador iba montado delante del depósito de aceite, formando parte del carenado 
mismo del morro del avión y ahorrando así la resistencia aerodinámica que causaría el radiador dispuesto de la 
forma tradicional. 
 
Sobresaliente también era el diseño de la cabina: amplia, espaciosa, bien distribuida y con una magnífica 
visibilidad en todas direcciones -salvo hacia el frente en tierra, algo común en los aviones de la época-.Los 
diales y conmutadores de la cabina eran todos actuados por energía eléctrica, como el resto del avión. 
Finalmente Tank insistió mucho en que su avión tuviera una construcción robusta del ala. Para ello, en vez de 
construirla, como era norma, de varias secciones, Tank decidió que el avión fuera equipado con un ala 
construida como una unidad de una sola pieza, lo que proporcionaba al diseño una enorme robustez y solidez 
frente a cargas G elevadas y a daños, y lo cual también permitió al diseño ser adaptado más tarde para portar 
pesadas cargas bajo las alas. 
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Ilustración 7: Prototipo del Fw 190 en pruebas 
 
 
El resultado de las horas de diseño invertidas por el equipo de desarrollo fue el prototipo Fw-190 V1, que voló 
en Junio de 1939. Salvo por ligeros problemas de sobrecalentamiento -que se pensaba eran causados por los 
carenados aerodinámicas que cubrían el frontal motor, y que fueron descartadas tras pocos vuelos- el avión 
demostró tener todas las cualidades que Tank quería proporcionar a su pájaro. El avión era rápido como una 
flecha, picaba, aceleraba y trepaba como un campeón y poseía controles bien armonizados. Además el avión 
poseía una cualidad que le hacía único. Gracias a su pequeñísima ala, a su extrema rigidez alar, y a sus bien 
diseñados y equilibrados alerones, el caza poseía un régimen de alabeo asombroso, de largo mejor que el de 
cualquier otro caza por entonces en servicio, y una bajísima inercia de alabeo que permitía cambiar la dirección 
de giro en un santiamén. Dichos test finalmente causaron el interés del RLM por el avión de la Focke-Wulf; por 
ello le dieron a la empresa de Tank un contrato con varias especificaciones que el Fw190V1 cumplía de sobra, 
salvo por una. El RLM exigía que el caza llevara dos ametralladoras de 7.92mm encima del capó del motor, 
delante de la cabina; pero el diseño modular del motor y la proximidad de la cabina al morro no daban espacio 
suficiente para cumplir ésta exigencia. 
 
Por si éste inconveniente no fuera poco, la BMW comunicó oficialmente a Focke-Wulf su abandono total del 
desarrollo del BMW139 en favor del BMW 801, un motor de 14 cilindros más potente, pero también grande y 
bastante más pesado que el anterior. El equipo de diseño de Focke-wulf, pues, se puso al trabajo 
inmediatamente para adaptar la nueva planta motriz a la célula básica del Fw 190, así como para modificar el 
diseño de modo que pudiera portar las ametralladoras de capó que el RLM exigía. Lograr lo primero fue algo 
realmente complicado. El BMW 139 era ya un motor voluminoso y pesado, pero el nuevo BMW 801 era aún 
más grande, y pesaba no menos de 1.050 kg. Teniendo en cuenta que el primer prototipo 190V1 pesaba 2.750 
kg en vacío, se ve claramente el problema que Tank afrontaba. 
 
Claro que el nuevo motor tenía sus ventajas...frente a los 1550 caballos del BMW139, el BMW801C, la planta 
destinada al Fw190, prometía entregar más de 1625, con amplio margen de mejora en sucesivas versiones. Por 
otra parte, el BMW801 estaba equipado con un ordenador mecánico que regulaba la potencia, revoluciones y 
mezcla del motor de manera automática, aliviando al piloto del trabajo de controlar estos parámetros y 
permitiéndole concentrarse en el combate. Con éste avanzadísimo motor, junto a sus ligeros controles, el nuevo 
Fw190 se convertía de largo en el avión de caza más fácil de pilotar de toda la Segunda guerra mundial 
permitiéndole al piloto la ventaja de poderse concentrar totalmente en el combate dejando de lado la engorrosa 
tarea de manejar las variables del motor constantemente. Tras muchas horas de trabajo, el nuevo motor fue 
adaptado a un reformado módulo similar al usado por el Fw190V1.  
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Para principios de 1940 el diseño estaba de nuevo preparado, con el nuevo montaje de la unidad motriz, así 
como el detalle de las ametralladoras (que fue resuelto moviendo la cabina hacia atrás y dejando así espacio 
suficiente para las armas encima del capó). Así equipado, el remotorizado prototipo del FW190 volvió a volar. 
 
 
Ilustración 8: Panel de instrumentos del Fw 190 
 
 
Nuevamente los pilotos de pruebas transmitieron entusiastas opiniones sobre el comportamiento del nuevo caza 
en vuelo, pero transmitieron preocupación sobre la pequeña ala del Fw190.Las prestaciones del avión en 
despegue y aterrizaje, así como en vuelo y comportamiento a baja velocidad no eran muy buenas. De modo que 
Kurt Tank decidió reformar uno de los prototipos con un ala de envergadura y superficie aumentadas (18.30 
metros cuadrados) para comparar las mejoras que dicha ala pudiera proporcionar comparadas con el coste en 
velocidad y resistencia inducida. Se tomó uno de los prototipos y se le equipó con un ala mayor, cambiándosele 
la denominación a Fw190V5g (la "g" quería decir "grosser", o sea "mayor") para compararlo con otro prototipo 
con el ala original, denominado Fw190V5k ("k" por "kleiner", es decir "menor"). 
El nuevo prototipo tenía unas enormemente mejoradas prestaciones de vuelo a baja velocidad así como de 
aterrizaje y despegue, a costa de una pérdida de alrededor de un 5% de velocidad. Tank quedó convencido de la 
valía del ala mayor, y se abandonaron totalmente los trabajos de desarrollo sobre el avión de pequeña 
envergadura para concentrarlos en el nuevo diseño con ala agrandada. Así pues todo parecía un camino de rosas 
para el novísimo caza...sin embargo las alarmas sobre el sobrecalentamiento del motor no solo no cesaron, sino 
que aumentaron de tono. Los pilotos notificaban que el motor se recalentaba muy pronto, hasta niveles 
peligrosos. Las temperaturas de la cabina llegaban hasta los 55º Centígrados, el motor no podía ser usado a 
plena potencia de manera continua por riesgo a producir un fallo mecánico. El problema era tal que los pilotos 
de prueba salían con los pies insensibles por el grado de calor que tenían que aguantar debido a la proximidad 
de la insuficientemente refrigerada bancada trasera de cilindros del motor. 
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Ilustración 9: Mantenimiento Fw 190 
 
 
Tank, despreocupado, culpó del recalentamiento a que aún no había recibido de BMW el ventilador de 12 palas 
que debía ir fijado al eje de la hélice y cubrir la toma de aire del motor para incrementar la refrigeración. De 
modo que el desarrollo del caza siguió a pesar de los problemas de sobrecalentamiento. Los "madre mía" 
comenzaron poco después cuando finalmente la Focke-Wulf recibió de BMW los ventiladores solicitados, y 
éstos no solucionaron para nada el problema. Para ese momento (principios de 1941) el RLM, encantado con 
los informes de rendimiento y comportamiento del Fw190, ya había otorgado a Focke-Wulf un contrato de 
varias máquinas de preproducción que debían ser probadas en condiciones operacionales en Francia. Los 
aviones, nomenclaturados como Fw-190A0, fueron mandados a la unidad destinada al testeo operacional del 
nuevo modelo, el II/JG26, con todos los problemas de sobrecalentamiento sin solucionar, lo cual causó un 
auténtico caos durante las pruebas operacionales. 
 
La lista de problemas mecánicos no tenía fin: el sobrecalentamiento de la bancada trasera de cilindros del motor 
-sobre todo en la parte baja de dicha bancada- era tan enorme que las roturas de cilindros eran cosa normal, así 
como los incendios de motor, fallos totales de la unidad motriz por gripado...y eso sin contar el calor que 
pasaban los pilotos en ese horno que era la cabina del Fw190 en aquellos momentos. Mientras tanto, Tank 
acusaba abiertamente a BMW de haber desarrollado un motor imposible de refrigerar, y BMW acusaba a Tank 
de haber diseñado un avión que no permitía la correcta refrigeración del motor. Las acusaciones se cruzaban de 
forma continuada entre Focke-Wulf y BMW, y de mientras los testeos continuaban de una forma desastrosa. 
 
La situación llegó a ser tan caótica que el RLM mandó una comisión de investigación para redactar un informe 
sobre los problemas del nuevo avión y valorar su margen de recuperación para el uso operacional. El informe 
que la comisión remitió al Ministerio del Aire del Reich era concluyente: el Fw190, decía el informe, era un 
avión con críticos problemas de sobrecalentamiento motriz que no se preveía pudieran ser solucionados a corto 
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o medio plazo. Por tanto el informe recomendaba al RLM la cancelación total del programa Fw-190 y la 
devolución de los aparatos de preproducción al fabricante. Dicha conclusión causó un gran revuelo tanto en 
Focke-Wulf, como en BMW, pero sobre todo entre los pilotos de pruebas que sabían de la magnificencia del 
nuevo aparato y no querían ver semejante pieza de ingeniería cancelada. 
 
Afortunadamente para la Luftwaffe el RLM autorizó a Tank y BMW para investigar y solucionar la causa del 
sobrecalentamiento motriz del Fw190. Tanto la casa productora como la empresa de motores de Baviera dejaron 
entonces de tirarse los trastos a la cabeza y comenzaron a trabajar de firme para la solución del problema. En 
colaboración con la unidad de testeo operacional, el equipo de diseño de Tank logró solucionar el problema 
mediante una reconducción de las tomas de aire hacia la bancada trasera de cilindros que de esta forma 
quedaban adecuadamente refrigerados. La crisis había pasado: finalmente el avión estaba preparado para el 
combate, un avión que los pilotos alemanes llamaron "Würger". Literalmente: "el pájaro carnicero" por sus 
prestaciones y su "look" agresivo a más no poder. A principios de septiembre de 1941 el II/JG26 abandonó su 
base de testeo operacional al norte de París, relocalizándose en el Canal de la Mancha. A los pocos días del 
inicio de su uso operacional como nuevo caza de la luftwaffe, una patrulla de Fw190s del II/JG26 abatió a 
varios Spitfire Vs sobre el Canal de la mancha. 
 
 
Ilustración 10: Fw 190 
 
 
Esos spitfires derribados tuvieron el dudoso honor de abrir una nueva era en la guerra aérea de la Segunda 
Guerra Mundial. El Würger había llegado, y con él la leyenda de uno de los mejores cazas de la Segunda Guerra 
Mundial. Es difícil describir en palabras el impacto que las prestaciones del nuevo caza de la Luftwaffe 
causaron en la RAF. En 1941 la carrera tecnológica Spitfire-Bf109 se encontraba en un punto álgido: Tanto los 
Spitfire Mk.V de la RAF como los Bf109F de la Luftwaffe se encontraban por entonces en una posición de 
equilibrio casi total; ambos modelos tenían ventajas y desventajas relativas comparados con sus oponentes, pero 
se podía decir que ambos eran de una calidad muy similar. 
 
Cuando los pilotos de la RAF comenzaron a reportar encuentros con aviones de motor radial alemanes sobre el 
canal de la Mancha, la fuerza aérea británica pensó que se tratarían de Curtiss H-75 Hawk de origen americano 
capturados a los franceses. Sin embargo estos análisis optimistas fueron rápidamente suprimidos por los 
informes de los pilotos que insistían que el nuevo aparato alemán era ampliamente superior a los cazas de la 
RAF. Estaba claro que la Luftwaffe contaba con un nuevo caza que era más rápido, aceleraba y trepaba mejor 
que los Spitfire V, y que además contaba con un excelente comportamiento en combates de alta velocidad. El 
equilibrio aéreo había sido roto por primera vez desde que el Spitfire I se encontró en los cielos con el Bf109E, 
la balanza se inclinaba peligrosamente al lado alemán. 
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Si el impacto causado por la máquina entre los británicos fue grande, los jagdflieger (Pilotos de caza) de la 
luftwaffe estaban encantados. Según el nuevo modelo iba siendo introducido en los escuadrones emplazados en 
Francia, los informes optimistas eran cada vez más abundantes. De un golpe la carrera Messerschmitt-
Supermarine quedaba rota por el nuevo del barrio que demostraba ser ampliamente mejor que ambos. No sólo 
eso: el "nuevo", sorprendentemente, contaba con un motor radial. El Fw190 derribaba Spitfires sobre el canal, 
pero al mismo tiempo derribaba el mito del motor lineal como única motorización útil para un caza de altas 
prestaciones. 
 
Por supuesto el modelo de Tank distaba mucho de ser perfecto. La versión que entró en servicio en Septiembre 
de 1941, la A-0, continuaba teniendo algunos problemas de sobrecalentamiento motriz, aunque mucho menores 
que los que casi produjeron la cancelación de todo el programa. Por otro lado, la versión de preproducción 
estaba deficientemente armada con tan solo cuatro ametralladoras de 7.92 mm, un armamento a todas luces 
insuficiente para derribar aviones de una sola pasada. De todas formas Focke-Wulf dejó claro que el armamento 
del A-0 era provisional, y que sería muy incrementado en las siguientes versiones. En la primera, la A-1 (la 
primera versión definitiva y de producción del Fw190 que entró en servicio casi al mismo tiempo que la A-0), el 
armamento ya era de cuatro ametralladoras de 7.9 2mm (dos en el capó y otras dos en las raíces alares, todas 
sincronizadas con la hélice) más dos cañones MG FFM de 20 mm con 60 disparos por arma, dándole al caza un 
"punch" respetable. Pero las cosas todavía iban a mejorar con la siguiente versión.  
 
 
Ilustración 11: Aeródromo  
 
 
El Fw190A-2 solventaba finalmente los problemas de sobrecalentamiento: nuevamente los conductos de aire de 
refrigeración de la bancada trasera de cilindros fueron agrandados. Con ésta modificación el sobrecalentamiento 
dejó de ser un hándicap. El armamento, asimismo, fue aumentado una vez más: con la introducción del nuevo 
cañón estándar de 20mm aire-aire alemán, el Mauser MG151/20, Tank tuvo por fin el arma con la que había 
contado desde un primer momento para su caza. Las ametralladoras de las raíces alares fueron sustituidas por 
éstos magníficos cañones actuados por energía eléctrica (lo que casaba muy bien con el "eléctrico" Fw190), 
incrementando la potencia de fuego hasta 4 cañones de 20 mm y dos ametralladoras del 7.92 mm. El motor, un 
BMW801C-2, entregaba más de 1650hp al despegue.  
Una pasada de éste avión era mortífera de necesidad; algo de sobra mostrado poco después de su entrada en 
servicio en Enero de 1942. En Febrero de 1942 se lanzó "Cerberus", la operación de la Kriegsmarine destinada 
a sacar los acorazados "Scharnhorst" y "Gneisenau", así como el crucero pesado "Admiral Hipper", de su puerto 
en Brest donde eran continuamente bombardeados por la RAF, para mandarlos de vuelta a Alemania con vistas 
a ser usados en Noruega contra los convoyes aliados camino de Murmansk. Durante toda la operación los 
Fw190A-2s ofrecieron una cobertura aérea impecable causando graves daños a todo aparato británico que 
intentó atacar a los buques alemanes. 
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La siguiente versión, la A-3, contaba con la última evolución del BMW801, la versión D-2, que podía entregar 
1750hp al despegue gracias a un superior ratio de compresión. Sin embargo los combustibles de bajo octanaje 
usados por los alemanes y la todavía poco testeada naturaleza del motor mismo obligaron a la Luftwaffe a poner 
un limitador de potencia al motor para evitar un desgaste excesivo de la planta de potencia. Así pues en el A-3 
el motor no producía mucha más potencia que en las versiones anteriores, siendo sus actuaciones muy parecidas 
a las del A-2. Entrando en servicio en primavera de 1942, el A-3 aun as seguía siendo un terror para sus 
enemigos. Durante los fieros combates aéreos que tuvieron lugar sobre Dieppe durante los desembarcos en 
dicho lugar, las JG26 y JG2, superadas en número en una relación 3 a 1, destruyeron 106 aviones de la RAF, 
sufriendo tan solo 23 pérdidas propias (en total los alemanes perdieron 48 aviones entre cazas y bombarderos). 
Poco importó que los británicos lanzasen al combate a sus últimos modelos de caza, el Spitfire Mk.IX y el 
Hawker Typhoon Mk.Ib; los cazas alemanes seguían demostrando su superioridad absoluta. 
 
 
Ilustración 12: Fw 190 V-1 (primer prototipo) en construcción 
 
 
En la época en la cual el Fw190A-3 era operativo se comenzó una práctica que después se convirtió en usual en 
las Jagdgeschwaders alemanas: los aviones podían ser modificados para múltiples tipos distintos de misiones 
mediante kits de conversión sobre el terreno (los llamados Rüsatze), o bien kits de conversión realizados en 
factorías (los llamados Umrust-bausatze). De éste modo un caza de superioridad aérea podía convertirse 
fácilmente en un veloz cazabombardero, en un escurridizo aparato de reconocimiento, o en un poderoso 
destructor de bombarderos, todo ello en poco tiempo y con un esfuerzo relativamente menor. La lista de 
versiones R- y U- es larga para cada modelo, así que la resumiremos al final de ésta ficha. En Julio de 1942 la 
serie Fw avanzó un paso más con la introducción del modelo A-4: el nuevo modelo llevaba nueva electrónica en 
forma de radio, mejores equipos de navegación... y no solo se quitó el limitador de potencia y se añadieron 
nuevos métodos de refrigeración controlables por el piloto, dando rienda suelta a los 1750 caballos del 
BMW801D-2, sino que además se dotó a dicho motor de la posibilidad de adaptar el sistema de inyección de 
metanol-agua MW50, con el que el BMW rompía de sobra la barrera de los 2000 caballos, llegando hasta los 
2.100 hp. 
 
 
 
Lamentablemente para los alemanes el sistema MW50 se mostró muy agresivo con el motor 801. Cada uso de 
la potencia de emergencia con el aditivo mencionado dejaba el motor muy castigado, necesitando una revisión 
completa entre usos. Semejante desgaste era algo que los alemanes no se podían permitir, de modo que el 
MW50 fue usado de modo muy restringido, tan solo en las unidades que realizaban misiones de 
SchnellJagdbomber (incursiones de cazabombardeo rápido), no llevando los Fw190A4 estándar el sistema de 
inyección mencionado. La excelencia del Fw190A4 no detuvo el avance del desarrollo de la serie. A finales de 
1942 una nueva versión vio la luz del día: la Fw190A-5, la primera modificación "grande" del Würger 
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distinguible a simple vista. Los nuevos equipos, armamento, y motor con que el avión había sido dotado habían 
movido el centro de gravedad hacia adelante. Además las futuras modificaciones previstas iban a acentuar aún 
más dicho desplazamiento del CdG. Para contrarrestar cualquier tipo de inestabilidad que pudiera causar las ya 
realizadas modificaciones y las futuras aún por venir, Tank decidió alargar ligeramente el avión, insertando una 
sección de 15cm justo tras del motor, y alargando la longitud del caza hasta los 9.10 metros. 
 
Además de ésta modificación, el Fw190A5 llevaba nuevo equipo, entre el que sobresalía un nuevo aparato IFF, 
mejor sistema de oxígeno para el piloto y un horizonte artificial eléctrico más preciso. El resultado de todas 
estas modificaciones fue el considerado por muchos mejor Fw190 de la serie Anton. La modificación del 
fuselaje daba más estabilidad al modelo, y retrasaba ligeramente la entrada en pérdida del avión. A pesar de su 
superior peso, la aumentada potencia del Fw190A5 unida a su mayor estabilidad daba por resultado un avión 
que superaba en actuaciones y maniobrabilidad a los Fw190s de series A-1 a A-4. Desde mediados-finales de 
1942 sobre la Europa occidental apareció un nuevo enemigo: los bombarderos pesados americanos B-17 y, 
después, B-24. Estos enormes aparatos tenían una sobresaliente resistencia a los daños de modo que se 
necesitaban cazas con más y mejor potencia de fuego para derribarlos. El Fw190A no quedó atrás en ésta 
tendencia, como veremos ahora.  
 
 
Ilustración 13: Focke-Wulf Fw 190 A-6 (blanco 5) de Walter Nowotny 
 
 
Entrando en servicio en Junio de 1943, el Fw190A-6 llevaba un ala exteriormente idéntica a los modelos 
anteriores, pero internamente reforzada. La estructura fue revisada para una mayor fortaleza, y los anclajes de 
armas internas revisados. La nueva ala dejaba atrás el MG FF de 20mm para sustituirlos con dos Mausers 
MG151/20E en las secciones externas de las alas, cada uno de ellos con 125 disparos. Asimismo se podía 
sustituir sobre el terreno éstas armas por las más potentes (aunque mucho menos precisas) armas MK108 de 
30mm con 55 disparos por armas. Se calculó que seis impactos de 30mm bastaban para destruir un B-17. 
Dotado con cuatro cañones homogéneos de 20 mm el Fw190A-6 ganaba extraordinariamente en potencia de 
fuego a su predecesor. No sólo eso, sino que también llevaba nuevo equipo electrónico y de navegación. Ésta 
serie fue bastante poco numerosa porque pronto estuvo su sucesor en las líneas de producción. 
 
Dicho sucesor, por supuesto, era el Fw190A-7, que entró en construcción en Noviembre de 1943. La principal 
modificación de éste modelo era la introducción de dos ametralladoras pesadas de 13mm, las Rheinmetall 
MG131, en el morro en lugar de las más ligeras Rheinmetall MG17 que había llevado el modelo desde las 
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etapas de preserie. Asimismo la mira estándar hasta entonces, la Revi 12, fue cambiada por la más moderna 
Revi 16B. Pocos ejemplares fueron construidos de éste modelo: tan solo 80...porque la versión más numerosa 
del Fw190 estaba a punto de llegar. La serie A-8 del Fw190 fue con diferencia la más construida de toda la 
familia. Entrando en servicio en Febrero de 1944, el Fw190A-8 se benefició enormemente de los nuevos 
procesos de construcción acelerada introducidos por Speer desde su nombramiento como Ministro de 
Armamentos del Reich. Durante 1944 casi todas las versiones anteriores del 190 desaparecieron bien por 
desgaste, bien por actualización sobre el terreno al nuevo modelo...de modo que en general cuando se piensa en 
un Fw190 por lo general la imagen que viene a la mente es la de su modelo más numeroso, el Fw190A-8. 
 
 
Ilustración 14: un Focke-Wulf 190 Ta en tierra 
 
 
Si los modelos A-6 y A-7 modificaban y aumentaban el armamento del avión, la versión A-8 nuevamente 
incrementaba la potencia del motor. Dado que la adaptación del MW50 no era rentable por el alto desgaste 
producido, un método sustitutivo de aumentar la potencia fue usado: en lugar de inyectar MW50 en el motor, se 
inyectaba combustible C3 de alto octanaje que producía un efecto similar (aunque algo atenuado). Con éste 
sistema de potencia auxiliar el BMW801D-2 podía aumentar su potencia hasta los 2.000 hp durante períodos de 
hasta 10 minutos, aumentando así considerablemente las prestaciones del aparato. El combustible C3 de alto 
octanaje que este sistema usaba era llevado en un nuevo depósito de combustible en la parte trasera del aparato. 
El peso de éste nuevo depósito movía el CdG hacia atrás, de modo que para contrarrestarlo, el anclaje del 
módulo porta bombas ETC-501 (que fue estandarizado en ésta versión) fue adelantado 20cm, evitando así dicho 
desplazamiento  
 
El Fw190A8 en realidad puede tratarse como un avión aparte: son tantas las modificaciones y sub-versiones que 
volaron de éste tipo que formaron una familia por sí mismo. Especialmente famosos fueron los llamados 
"Sturmbocks", Fw190A8s con blindaje frontal incrementado, panel frontal de cabina más grueso, y armas de 30 
mm como estándar, que eran usados para destruir bombarderos pesados aliados en ataques muy agresivos, 
incluso suicidas en algunos casos. Otras modificaciones muy abundantes de éste modelo eran las que llevaban 
cohetes Wfr.Gr 210 bajo las alas. Estos cohetes, aunque imprecisos, eran muy útiles para romper formaciones 
cerradas de bombarderos enemigos, o cañones dobles de 20 mm bajo las alas, incrementando así la potencia de 
fuego a seis cañones de 20 mm y dos ametralladoras de 13 mm. 
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Ilustración 15: Kurt Tank, el diseñador del Focke Wulf 190, entre otros grandes aviones, a los mandos de uno 
de estos aparatos 
 
Como caza destructor de bombarderos estándar de la luftwaffe, la mayoría de equipamiento experimental 
alemán creado para tal efecto fue testeado a bordo de éste avión. Desde cañones sin retroceso disparando hacia 
arriba actuando por células fotoeléctricas (disparándose cuando el avión pasaba bajo una sombra de bombardero 
enemigo), hasta misiles aire-aire filogiados (el X-4), pasando por contenedores lanzacohetes de alta velocidad 
de disparo, el Fw190A-8 voló con casi cualquier tipo de armamento imaginable para un caza de la 2GM. No 
solo eso, sino que el Fw190A8 fue usado como base de desarrollo para el soberbio cazabombardero Fw190F-8 
o el avión de entrenamiento Fw190S. Por llevar, incluso llevó un radar de detección aérea para caza nocturna. 
La polivalencia del modelo era infinita y el avión, aunque igualado o, incluso, superado por algunos de sus 
enemigos, seguía siendo de largo el caza alemán más peligroso para cualquier enemigo que se encontrara por su 
extraordinaria potencia de fuego, su gran agilidad y sus magníficas prestaciones de vuelo a alta velocidad. 
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3. Motor radial o motor estrella 
 
El motor radial o motor estrella es un tipo de disposición del motor de combustión interna, en la cual los 
cilindros van ubicados radialmente respecto del cigüeñal, formando una estrella como en la figura. Esta 
configuración fue muy usada en aviación, sobre todo en grandes aviones civiles y militares, hasta la aparición 
del motor a reacción. 
 
 
Ilustración 16: Motor radial 
 
3.1. Funcionamiento 
 
En este motor los pistones van conectados por un mecanismo de biela - manivela, distinto de los motores en 
línea. Uno de los pistones está conectado a una biela más grande que las demás, llamada biela principal, que a 
su vez está conectada directamente con el cigüeñal. Los otros pistones están conectados a bielas más pequeñas 
que están conectadas a la biela principal o biela maestra. Al conjunto de pistones, biela maestra y bielas 
secundarias se le conoce como estrella. El número de pistones de una estrella es generalmente impar, pues así el 
orden de encendido minimiza las vibraciones. 
 
En los años 1930 se inició un debate técnico para ver cuál de los tipos de motores, radial, en línea o en V, era 
mejor. Por su parte el radial presenta una gran relación potencia/peso, sencillez de funcionamiento, alta potencia 
y torsión superior a las otras dos disposiciones. Sin embargo el motor en línea o en V, puede ser fabricado con 
menor o igual cilindrada que un motor radial, y sus prestaciones sólo quedan en desventaja por su sistema de 
enfriamiento. Por esta razón el debate sólo se resolvió en el transcurso del tiempo, demostrando que sin 
importar la disposición el mejor motor es aquel que suple las necesidades por las cuales fue escogido. Los tres 
tipos de disposición fueron reemplazados progresivamente con la masificación de los motores de cilindros 
horizontalmente opuestos (enfriados por aire) y la aparición de los motores a reacción. 
 
El motor radial fue más popular en gran parte debido a su sencillez, y muchas armadas lo usaron por su 
fiabilidad (sobre todo para vuelos sobre grandes superficies desérticas o sobre agua) y por su bajo peso (uso en 
portaaviones). Aunque los motores en línea ofrezcan un área frontal más pequeña que radial, requieren un 
sistema de refrigeración que se traduce en más peso y complejidad, y además generalmente son más vulnerables 
en combate.  
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Algunos aviones caza de la segunda guerra mundial, como el Supermarine Spitfire o el Messerschmitt Bf-109 
utilizaron motores en V, buscando una línea aerodinámica más fina, en cambio la Armada de los Estados 
Unidos utilizó para casi todos sus aviones el motor radial. 
 
3.2. Historia 
 
La idea de los motores radiales surge a finales de los años 1920 después de la Primera Guerra Mundial, durante 
la cual los aviones estaban propulsados por motores rotativos. De cierta manera, estos motores tenían una 
disposición radial, ya que sus cilindros se ubicaban en torno a una parte central y estaban enfriados por aire; sin 
embargo son rotativos porque los cilindros giran alrededor de un cigüeñal, lo cual favorece su enfriamiento pero 
disminuye enormemente su fiabilidad. Durante ésta época es común ver que alguien encendía el motor de un 
avión girando la hélice, ya que a diferencia de un motor en línea o en V que necesitan de un arranque para 
mover los componentes e iniciar su ciclo operativo, al mover la hélice de un motor rotativo se está moviendo 
todo el sistema. 
 
Dada la tecnología de la época, era difícil la concepción de motores livianos y eficientes. Los motores rotativos 
tenían frecuentemente fallos de sobrecalentamiento, ya que debían funcionar a máxima potencia todo el tiempo, 
disminuyendo drásticamente su durabilidad y fiabilidad. El único medio de control que existía era apagar en 
ocasiones y luego encenderlo durante el vuelo. Presentaban por ello graves averías como fatales fugas de aceite, 
temperaturas superiores a los 350ºC, y en consecuencia los aviones se incendiaban, incinerando a los pilotos u 
obligándolos a lanzarse al vacío (sin paracaídas, ya que aparecería varios años más tarde). Este tipo de sucesos 
cobró muchas vidas. 
 
Fue entonces cuando la Armada de los Estados Unidos estableció los parámetros que regirían a los motores 
enfriados por aire, cuando sus investigaciones mostraron que aproximadamente un 20% de los fallos en los 
motores se debía al sistema de enfriamiento líquido y que además esto reduce notoriamente la relación 
peso/potencia. 
 
 
Ilustración 17: Motor radial (detalle) expuesto en Museo del Aire de Madrid 
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Los parámetros que publicó la Armada estadounidense para el desarrollo de estos motores fueron los siguientes: 
 
1. Menor peso por caballo de potencia producido por el motor. 
2. Alta eficiencia de combustible. 
3. La máxima fiabilidad posible. 
4. La máxima durabilidad. 
5. Mantenimiento más fácil posible. 
6. Bajo costo. 
7. Facilidad para ser producido en masa. 
 
Esta lista de requerimientos favorecía la producción de un motor enfriado por aire, pero parecía que nada 
satisfacía completamente estas exigencias. La Armada de los Estados Unidos intentó en vano convencer a los 
fabricantes de desarrollar motores enfriados por aire. Finalmente, avalaron un contrato experimental a la Aero-
Engine Corporation de Charles Lawrance para el desarrollo de un motor radial de nueve cilindros usando un 
diseño previo de un radial de tres cilindros hecho por Lawrance. 
 
De esta manera nace el J-1, producido por Charles Lawrance bajo contrato con la Armada estadounidense. 
Posteriormente la compañía de aviación Wright compró la empresa de Lawrance y lo contrató como Ingeniero 
en Jefe, debido a su trabajo prometedor. De esta manera el motor radial Wright Whirlwind J-5 estuvo disponible 
en 1925. 
 
Ese mismo año, tres ingenieros de la Wright, incluyendo a Frederick Rentschler, comenzaron a desarrollar su 
propio diseño de motor radial en una reciente división de una fábrica de herramientas que pronto cedería su 
nombre a la historia de la aviación: Pratt & Whitney. El primer motor, el R-1340 Wasp fue finalizado en 
vísperas de la Navidad de 1925 y el año siguiente obtuvo importantes pedidos de la Armada de los Estados 
Unidos, dando pasos que la convertirían en el mayor fabricante de motores de aviación de la historia. 
 
Ambas compañías contaron con una importante influencia en la historia de la aviación, cargada por entonces de 
múltiples cambios culturales como el transporte de correo y pasajeros, las exhibiciones aéreas y los récords de 
los grandes pioneros de la aviación. Fue así como un Wright Whirlwind propulsó a Richard Byrd en su viaje de 
ida y regreso al Polo Norte, al Wright Bellanca WB-2 que batió el récord de economía de combustible al volar 
51 horas sin repostar, con lo cual este motor se convirtió en ideal para batir marcas; el aviador Charles 
Lindbergh, al no poder comprar un Wright Bellanca, emprendió su famoso cruce del Atlántico en 1927 a bordo 
del célebre Ryan "Spirit of Saint Louis NYP" (NYP: New York to Paris), propulsado también por un Wright 
Whirlwind J-5. Esta compañía estuvo a la cabeza del desarrollo de los motores radiales, aportando innovaciones 
importantes que permitían aumentar la potencia, reducir vibraciones e incrementar su eficiencia. 
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Ilustración 18: Motor radial expuesto en Museo del Aire de Madrid 
 
Sin embargo Pratt & Whitney no se quedó atrás: su motor R-1340 Wasp dio inicio a la masificación de la 
producción de motores radiales desde su aparición, y junto con el posterior R-1680 Hornet (que perdería su 
éxito rápidamente) marcaron un hito en la aviación. Con el Wasp sucedieron hechos interesantes, como el 
primer vuelo trasatlántico hecho por una mujer, la aviadora Amelia Earhart, y fue el motor escogido para 
propulsar el conocido Lockheed Vega de la piloto, así como su Lockheed L-10 Electra. Pratt & Whitney 
también es responsable de la creación del motor más vendido de todos los tiempos, el R-1830 Twin Wasp de 
doble biela maestra y 14 cilindros, que entre muchos aviones célebres propulsa al Douglas DC-3. La variedad 
de plantas motrices construida por P&W hicieron que ésta compañía y sus productos llegaran a todo tipo de 
aeronaves durante algo más de treinta y cinco años, y su producción cesó en 1960 con la llegada del motor a 
reacción. 
 
3.3. Motores radiales multiestrella 
 
Originalmente los motores radiales tienen un solo banco o estrella de cilindros, pero al agregar pistones se hace 
necesaria la existencia de más estrellas. Muchos no exceden de dos estrellas, pero el motor radial más grande 
construido en masa, el Pratt & Whitney Wasp Major, tuvo 28 cilindros dispuestos en 4 estrellas, motor que fue 
usado por varios aviones durante el período posterior a la Segunda Guerra Mundial. La URSS construyó un 
número limitado de motores diésel de barco, Zvezda, de 42 cilindros y siete estrellas, un diámetro de 160 mm, 
143.500 cm3 generando una potencia de 4500 kW (6000 HP) @ 2500 rpm. 
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3.4. Ventajas y desventajas 
 
 Como primera ventaja, está su gran área frontal, dado que el enfriamiento del motor se hace usando aire 
de impacto, producto del desplazamiento, a diferencia de los motores en línea, en "V" o en "W" que 
necesitan un sistema de enfriamiento con líquido, el cual implica más peso. Por consiguiente, los 
motores enfriados por aire tienen una mayor relación peso/potencia que los motores enfriados por 
líquido. 
 
 Al no usar sistema de refrigeración por líquido, la construcción y mantenimiento se facilita en 
comparación con los motores en línea, en "V" o en "W". 
 
 La cantidad de piezas requeridas para el ensamble es menor, lo cual incrementa la fiabilidad ya que a 
mayor número de piezas mayor es la posibilidad de que ocurra algún fallo en un sistema. 
 
 Su simplicidad lo hace más fiable y menos sensible a los daños en combate, dado que los impactos de 
bala de otros aviones podían perforar y dañar algunos cilindros sin comprometer seriamente su 
funcionamiento, mientras que en motores enfriados por líquido las balas producían fugas en el sistema 
de refrigeración, fundiendo el motor inmediatamente. 
 
 Las desventajas más importantes se relacionan con su gran área frontal, que produce una gran 
resistencia en comparación con los otros tipos de motores que permiten coeficientes aerodinámicos más 
pequeños. 
 
 Cuando el flujo de aire aumenta (especialmente en el descenso) el motor se enfría por debajo de su 
temperatura de funcionamiento, o aumenta la diferencia entre su temperatura y la temperatura ambiente, 
lo cual constituye un fallo comúnmente conocido como "choque térmico", en el cual los cilindros sufren 
fracturas que los dañan parcial o completamente. Para evitar este fallo, los pilotos están capacitados 
para controlar la potencia de tal forma que no disminuya demasiado, e intentar mantener la mezcla de 
aire y combustible bien regulada; también el piloto puede variar la temperatura (en rangos muy 
pequeños) controlando la apertura de Aletillas Externas de Ventilación o Persianas (en inglés Cowl 
Flaps), las cuales se sitúan en la tapa protectora del motor y lo rodean justo detrás de la parte frontal. 
También deben evitarse descensos bruscos. 
 
 Si se desea usar sobrealimentación con este tipo de motor, el aire comprimido, después de pasar por el 
compresor o turbina, deberá ser llevado a cada uno de los cilindros, mientras que en el motor en línea, 
en V o en W, es necesario sólo un conducto para el bloque entero. 
 
 La buena relación peso/potencia de estos motores disminuye a medida que se reduce el tamaño, por lo 
cual no es rentable hacer un motor radial de cilindradas pequeñas, y por esta razón aeronaves ligeras 
que no usaron el motor radial generalmente portaban un motor en línea o un motor de cilindros 
horizontalmente opuestos. Esta última disposición se sigue usando hoy en día casi de forma exclusiva 
por aeronaves nuevas, y comparte significativas similitudes con los motores radiales. 
 
3.5. Actualidad 
 
A pesar de que el motor radial no es usado masivamente, actualmente hay tres compañías que lo construyen. 
Iván Vedeneyev produce variantes del motor M-14 sobre un diseño original AI-14 de Alexander Ivchenko que 
data de 1950. Vedeneyev agregó un turbo, con lo que se logran potencias superiores y mayor rendimiento. Hay 
una variante, la M 14V, para helicópteros y una versión que entrega 400HP diseñada originalmente para el Su-
31. Versiones de este motor son usadas por algunos aviones acrobáticos, Yakovlev como el Yak-52, y los Sujoi 
Su-26 y Su-29.  
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La compañía australiana Rotec Engineering produce motores de 7 cilindros y 110 HP, y de 9 cilindros y 150 
HP. 
 
Technopower produce motores miniatura para aeromodelos. 
 
 
 
Ilustración 19: Motor radial expuesto en Museo del Aire de Madrid 
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4. Clasificación de trenes de aterrizaje  
 
Existen varios criterios que nos permiten clasificar un tren de aterrizaje. Se clasifican por el tipo, por su 
característica de articulación, por el sistema de suspensión, por la geometría de suspensión, etc. Entre ellos, 
citamos:  
 
4.1. Según la superficie en la cual va a operar el avión  
 
Es posible identificar:  
 
Los trenes de rodadura se utilizan para movimientos en tierra; constan de un conjunto de ruedas dispuestas, 
generalmente, en forma de triángulo. 
 
 
Ilustración 20: Tren de rodadura 
 
Los trenes con flotadores son aquellos adaptados al agua; se componen de flotadores ubicados a ambos lados 
del avión en el sentido longitudinal. Algunos aviones también son capaces de amerizar gracias a la forma de 
quilla de barco en la parte baja del fuselaje. 
 
 
Ilustración 21: Tren con flotadores 
 
Los trenes con esquíes permiten la operación sobre la nieve; tienen la misma disposición que aquellos con 
flotadores.  
 
 
Ilustración 22: Tren con esquíes 
 
Otros tipos son aquellos en los cuales el tren de aterrizaje está especialmente adaptado a un tipo particular de 
superficie o a otras condiciones, como por ejemplo el módulo lunar. También pueden considerarse dentro de 
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este grupo aquellos que poseen una combinación de dos de los anteriormente mencionados; por ejemplo, los 
que poseen flotadores y, además, disponen de su tren normal de rodadura, para no limitar su uso a un solo 
medio. En este último caso, es muy común que uno de los sistemas sea retráctil, para no interferir con el otro.  
 
4.2. Según la cantidad y disposición de las ruedas o patas de tren  
 
En este ítem encontramos los trenes biciclo (dos patas colocadas en tándem), triciclo, cuadriciclo, multiciclo, 
etc.  
 
De los mencionados, los que se utilizan más comúnmente son aquellos que poseen tres o más soportes 
dispuestos en forma triangular. Éstos se componen de: 
 
 Un tren principal, diseñado para soportar el peso del avión y absorber los impactos del aterrizaje, y de  
 una rueda secundaria que, además de servir de apoyo estable al avión, puede tener capacidad 
direccional.  
El tren triciclo propiamente dicho es aquel que posee una rueda delantera (secundaria), ubicada debajo de la 
nariz del avión, que puede girar unos 20 ó 30º a cada lado; mientras, las del tren principal se ubican detrás del 
centro de gravedad del avión, generalmente en el fuselaje, a la altura del encastre de las alas o bien debajo de 
éstas.  
 
En la actualidad, este tipo de tren no es muy utilizado y su uso se limita casi exclusivamente a aviones 
acrobáticos, de fumigación o de extinción de incendios.  
 
El tren llamado convencional tiene un patín o rueda de cola; en este tipo de tren, las ruedas principales se ubican 
delante del centro de gravedad del avión, y la secundaria (rueda o patín de cola) se ubica en la cola del avión y 
suele tener un radio de giro de entre 15 y 20º para cada lado.  
 
 
Ilustración 23: Tipos de trenes y respuesta de pedales 
 
 
El movimiento de la rueda secundaria -tanto en el caso del tren triciclo como, generalmente, en aquel con patín 
de cola- está conectado mediante un sistema de cables y poleas a los pedales de la cabina que mueven el timón 
de dirección, y puede dirigirse hacia un lado u otro. De esta manera, la rueda dirigible permite controlar la 
dirección de la aeronave durante las operaciones en el suelo, ayudando un poco la deflexión del timón de 
dirección. Los pedales están diseñados de manera que:  
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 Desplazándolos hacia adelante o atrás, se actúa sobre la rueda direccionable y el timón de dirección; y,  
 presionando sobre la parte superior del pedal, se actúa sobre el freno de la rueda correspondiente.  
Deflexión del timón de dirección. Es la desviación de la posición normal del timón de dirección; o sea el giro, 
hacia uno y otro lado, de la superficie móvil montada en la parte posterior del empenaje vertical de la cola del 
avión, que provoca el movimiento de guiñada del avión sobre su eje vertical. Se utiliza, por ejemplo, para el 
equilibrio de fuerzas durante el viraje.  
 
4.3. Según su característica de articulación  
 
Podemos distinguir dos grandes grupos: los trenes fijos y los retráctiles.  
 
Los trenes fijos están anclados directamente al fuselaje o a las alas. Son mucho más simples que los retráctiles; 
pero, como desventaja, provocan un aumento de resistencia en vuelo y, en consecuencia, un mayor gasto de 
combustible y una menor velocidad para una determinada potencia. Para disminuir estos efectos, se suelen 
colocar carenados en las ruedas del tren fijo. 
 
 
Ilustración 24: Tren fijo 
 
Los carenados son revestimientos de fibra de vidrio, plástico u otro material que se adapta a las motocicletas, 
vehículos que se desplazan generalmente a elevada velocidad o, como en nuestro caso, a las ruedas del avión, 
con fines ornamentales y/o aerodinámicos. 
 
Los trenes retráctiles disponen de unos compartimentos -ubicados en el fuselaje o en las alas, para el tren 
principal; y, en el fuselaje, para la rueda del morro- donde el tren es alojado cuando se lo retrae. Los habitáculos 
para el tren se cierran mediante unas puertas, una vez que éste está totalmente retraído, lo que permite mantener 
en vuelo la línea aerodinámica del avión. En este tipo de tren se necesita no sólo de un mecanismo para 
extender/retraer el tren, sino de amortiguadores para absorber el impacto, de frenos, y de un dispositivo de 
bloqueo de las patas del tren cuando está extendido, el que impide que la rueda se retraiga una vez que ha 
tocado suelo.  
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Ilustración 25: Tren retráctil 
 
Ambos tipos de trenes cuentan con un sistema de amortiguación y freno en las ruedas.  
En cuanto a la forma de retracción del tren de aterrizaje, ésta puede ser: retracción lateral, retracción hacia atrás 
y retracción hacia delante.  
 
El tren retráctil tiene ventajas sobre el tren fijo en cuanto a que, al generar menos resistencia, es posible obtener 
mayor velocidad y menor consumo de combustible; pero, como contra, su mecanismo exige mayores cuidados, 
y es más costoso y delicado.  
 
Una regla lógica es que la posibilidad de averías de un sistema se incrementa en proporción al número de 
componentes de dicho sistema. Y el tren de aterrizaje no se escapa a esta regla lógica. Al tener menos 
componentes y menos parámetros en su diseño, un tren fijo suele ser más robusto y fiable que un tren retráctil.  
 
4.4. Según el sistema de amortiguación  
 
La amortiguación -sistema de suspensión del tren- sirve, principalmente, para disminuir el golpe de la 
impulsión. De este modo, se evita el deterioro de la estructura del avión, dando una mayor comodidad y 
seguridad a los pasajeros o carga transportados. Según el tipo de amortiguador que utilicen, los trenes de 
aterrizaje se pueden clasificar en: neumáticos, hidráulicos, óleo-goma, óleo-resorte; óleo-neumático, resorte de 
fricción, etc.  
 
4.5. Según la geometría de la suspensión  
 
Esta clasificación se refiere a los trenes del tipo retráctil y, en particular, a la forma del montante. En este 
aspecto encontramos trenes con suspensión telescópica y de palanca. 
 
En cuanto a los trenes telescópicos, éstos cuentan con dos cilindros, uno exterior y otro interior.  
 
Los trenes de palanca o articulados tienen brazos articulados por pernos, que crean brazos de palanca que 
permiten una mejor absorción de las fuerzas. Éstos provocan una menor carga en el terreno.  
 
4.6. Según el sistema de extensión y retracción del tren 
 
También referido a aquellos retráctiles, se pueden observar trenes de accionamiento hidráulico, de 
accionamiento neumático, de accionamiento eléctrico, de accionamiento manual y combinados. 
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La extensión y retracción del tren se realiza en respuesta a una orden manual dada por el accionamiento de una 
palanca situada en la cabina de mando. 
 
En caso de falla de este mecanismo, es posible -sobre todo, en aviones de transporte de gran porte- accionar el 
tren en forma manual. Existen procedimientos a seguir, detallados en los correspondientes manuales de 
operaciones, previos a proceder a la bajada manual del tren de aterrizaje y que se refieren, principalmente, a la 
comprobación y búsqueda de la posible falla. 
 
Si ninguno de los pasos diera resultado y ni siquiera pudiera bajarse en tren en forma manual, el éxito del 
aterrizaje dependerá de la pericia del piloto. El mejor de los casos que se puede presentar es aquel en el que falla 
la pata del tren de nariz, pero el tren principal ha descendido y está trabado. En el caso de falla en la extensión 
de alguna de las ruedas del tren principal, la mejor opción y la más segura, es subir por completo el tren y 
prepararse a aterrizar sin él.  
 
Con el fin de evitar producir daños estructurales en el tren, deben respetarse ciertas velocidades máximas y 
mínimas.  
5. Análisis y diseño de los componentes de un tren de aterrizaje 
 
5.1. El tren de aterrizaje  
 
En las últimas décadas, el diseño de un tren de aterrizaje se ha convertido en uno de los aspectos fundamentales 
en lo que respecta al proyecto de un avión, al estar relacionado con numerosos criterios de diseño tales como 
aquellos concernientes a estructuras, pesos, pistas, aspectos económicos, etc.  
 
Realizamos nuestro análisis basándonos en aquellos aspectos concernientes a un tren de aterrizaje para un avión 
de transporte, ya sea para pasajeros o carga.   
 
5.1.1. Centro de gravedad del avión  
 
Una de las primeras consideraciones que se tienen en cuenta cuando se piensa en la inclusión de un tren de 
aterrizaje, es ubicarlo adecuadamente. Y esta ubicación depende, principalmente, del rango de variación o 
corrimiento del centro de gravedad. Esto es esencial tanto para determinar el posicionamiento del tren de 
aterrizaje como para la mecánica, la estabilidad y el control en vuelo, por ejemplo. 
 
La ubicación del centro de gravedad del avión es uno de los aspectos críticos referidos al diseño y ubicación del 
tren de aterrizaje. Depende de cada aeronave en particular y está asociado con la geometría, el peso y al destino 
que se le dará al avión.  
 
En cuanto a la posición del centro de gravedad que depende de la geometría del avión, es necesario tener en 
cuenta el fuselaje, las alas y el empenaje. La ubicación de éstos es prácticamente invariable una vez que se ha 
proyectado el avión. En consecuencia, es de esperar que rango de variación del centro de gravedad se defina 
cerca del centro volumétrico de los componentes y es difícil que se modifique.  
 
La ubicación de los componentes secundarios -por ejemplo, aquellos correspondientes al equipamiento y a 
dispositivos de operación- varían de una aeronave a otra, dependiendo de las preferencias y la filosofía del 
fabricante. En general, debido a su reducido tamaño, éstos pueden ubicarse en cualquier espacio que quede 
disponible en la aeronave, siempre y cuando conserven la disposición y funcionalidad requeridas.  
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En consecuencia, el rango correspondiente del centro de gravedad se define por las limitaciones delanteras y 
traseras del espacio destinado al alojamiento dentro del cual se ubica dicho dispositivo.  
 
Pueden producirse variaciones en la ubicación del centro de gravedad total del avión por la ubicación y/o 
distribución de la carga paga y de los pasajeros, aunque éstos están confinados a la zona de carga y cabina. De 
manera similar, se produce la variación de la ubicación del centro de gravedad del combustible, en función del 
tiempo, a medida que se consume durante el viaje.  
 
El fuselaje de un avión es el cuerpo principal de su estructura. Como funciones principales tiene las de alojar a 
la tripulación, los pasajeros y/o la carga, a la vez que sirve de soporte o alojamiento para los diferentes 
sistemas y estructuras que conforman la aeronave. Su nombre viene del francés fuselé que significa "ahusado". 
Un buen fuselaje debe ofrecer la menor resistencia aerodinámica. Entre los más comunes podemos encontrar 
los de sección circular, elíptica u oval, y de forma alargada y ahusada.  
 
El empenaje es la superficie situada en la parte posterior del avión, que conforma su cola. Tenemos dos tipos, 
el vertical y el horizontal, que además de contener a los estabilizadores, ubican a las superficies móviles de 
control primario del avión: el timón de dirección (controla la guiñada del avión) y el de profundidad (produce 
el cabeceo del avión), respectivamente.  
 
 
5.1.2. Concepto de tren de aterrizaje seleccionado  
 
La posición y el diseño de un tren de aterrizaje están establecidos por las características particulares de cada 
avión, en lo que hace, por ejemplo, a la geometría, el peso y el uso que se le va a dar. Conocidos el peso y el 
rango de variación del centro de gravedad, existen varias posibilidades de configuración que, además, deben ser 
acordes a la estructura del espacio aéreo, a las características de flotación y a los requisitos de operación.  
 
Las características esenciales -como, por ejemplo, la medida de las cámaras y de las ruedas, los frenos, el 
mecanismo de absorción de choque o amortiguador- deben decidirse antes de que el proyecto de diseño del 
avión pase de su etapa de formulación. Pasada esta fase, resultaría muy difícil y aún imposible cambiar el 
diseño.  
 
Los factores fundamentales a tener en consideración durante el diseño de un avión pueden incluir: el ángulo de 
cabeceo y de rolido durante el despegue y el aterrizaje, la estabilidad en el aterrizaje y durante el carreteo, las 
cualidades de frenado y direccionamiento, la longitud del tren, los dispositivos accesorios del tren de aterrizaje, 
el radio de giro del avión y la dirección de la línea central de carreteo. Todos estos aspectos deben ser tenidos en 
cuenta a la hora de decidir la ubicación del tren.  
 
El rolido -del inglés roll- también se denomina alabeo; es el giro alrededor del eje longitudinal del avión -esto 
es, del eje que va desde la nariz hasta la cola-. Se produce cuando un ala se levanta y la otra desciende.  
 
Configuración del tren de aterrizaje. El tren tipo triciclo con rueda de nariz es la configuración más adoptada 
para los transportes de pasajeros. Éste mantiene el fuselaje nivelado y, en consecuencia, el piso de la cabina 
cuando el avión está en tierra. La característica más atractiva de este tipo de configuración es la de poseer la 
mejor estabilidad durante el frenado y las maniobras en tierra.  
 
En condiciones normales de aterrizaje, la ubicación relativa del conjunto principal al centro de gravedad del 
avión produce un momento de cabeceo (nariz abajo) en el momento del toque del aterrizaje. Este momento 
ayuda a reducir el ángulo de ataque del avión y, de esta forma, la sustentación generada por el ala. Además, las 
fuerzas de frenado -que actúan detrás del centro de gravedad del avión- tienen un efecto estabilizador, 
permitiéndole al piloto efectuar un aprovechamiento total o completo de los frenos.  
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Todos estos aspectos contribuyen a un menor requerimiento en cuanto a la longitud de pista necesaria para 
aterrizar y para detener el avión.  
 
El diseño preliminar de la rueda de nariz del tren tipo triciclo está limitado por la ubicación del tren principal. 
Con el incesante aumento del peso de despegue de los aviones, el número de "patas" del tren principal ha 
aumentado desde 2 hasta 4, de modo tal de facilitar la disposición de la cantidad de ruedas requeridas para 
distribuir el peso en una superficie mayor. Sin embargo, existen pocos lugares donde puede llegar a ubicarse el 
tren principal debido, principalmente, a aspectos concernientes a la estabilidad y a la funcionalidad del avión. 
 
Esto representará un gran inconveniente en el diseño de futuras aeronaves más grandes, en las cuales deberá 
aumentarse no sólo la cantidad de ruedas sino, también, los soportes requeridos para éstas, a los efectos de 
aliviar la distribución del peso sobre el pavimento. 
   
Ubicación del tren de aterrizaje. La disposición del tren de aterrizaje se basa, principalmente, en 
consideraciones referidas a la estabilidad durante el carreteo, el despegue y el aterrizaje; esto es, no debe existir 
el riesgo de que el avión se desestabilice hacia uno de sus lados, una vez que tocó el suelo.  
 
a. Ángulos de cabeceo y rolido durante el despegue y el aterrizaje. El ángulo de cabeceo (θ) en el despegue 
y en el aterrizaje debe ser igual o mayor a los requisitos impuestos por las características de vuelo o actuación. 
Una limitación geométrica del ángulo de cabeceo va en detrimento de la velocidad de despegue y, por 
consiguiente, de la longitud de pista requerida para tal maniobra.  
 
De manera similar, una limitación geométrica en el ángulo de rolido (Φ) puede llegar a ser un límite de 
operación no deseable durante un aterrizaje con condición de viento cruzado.  
 
Estos ángulos están relacionados entre sí y dependen -para las condiciones de despegue y aterrizaje- de la altura 
del tren principal, de la envergadura y de la distancia entre ruedas (trocha), entre otros factores.  
 
Dado que la mayoría de los datos aerodinámicos no son conocidos en la etapa de diseño conceptual, se toma 
como valor de LOF 2 entre 12 y 15º. Este valor surge de considerar que, en la mayoría de los aviones, la parte 
posterior del fuselaje se diseña de modo tal que el avión no pueda gira un ángulo mayor a éste, evitando que 
toque el suelo.  
 
En el momento del aterrizaje, el avión se encuentra con los flaps3 completamente deflectados y el ángulo de 
ataque crítico del ala es menor que durante el despegue. Por lo tanto, el ángulo de rolido durante el aterrizaje es, 
generalmente, menor. De no existir mayores datos, el ángulo de rolido para el aterrizaje se considera igual al de 
rotación; esto es:  
 
θTD = θLOF 
 
En el momento del toque de la pista y durante el carreteo, la estabilidad estática del avión se determina 
examinando la ubicación de las fuerzas aplicadas y del triángulo formado entre el tren de nariz y el tren 
principal. Cuando la resultante de las fuerzas del aire y de la masa cruza a la tierra en un punto fuera de este 
triángulo, el suelo no será capaz de ejercer la fuerza de reacción suficiente para evitar la caída del avión. Como 
resultado de esto, el avión se inclinará hacia el lado del triángulo más cercano al punto de intersección de la 
fuerza resultante con el piso.  
 
Si asumimos, en primer lugar, que la ubicación del tren de nariz es fijo, el límite inferior de la distancia entre 
ruedas del tren principal queda definido por la línea que pasa por el centro del conjunto de nariz y la línea 
tangencial a un círculo de radio 0,54 veces la altura del centro de gravedad del avión -hcg- desde el piso, 
centrado en la ubicación más adelantada del centro de gravedad. Esta constante de 0,54 está basada en 
consideraciones de inestabilidad estática y dinámica en el toque y durante el carreteo.  
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De modo inverso, si consideramos fija la ubicación del grupo principal, la ubicación más retrasada del conjunto 
de nariz queda definida por la intersección de la línea central del avión con la línea que pasa por el tren 
principal y que es tangencial a un círculo de radio 0,54 veces la altura del centro de gravedad.  
 
Debe haber una distancia determinada entre la nariz y el tren principal, tanto en el sentido longitudinal como en 
el transversal de una aeronave, de modo tal que ésta no corra riesgos de inclinarse o girar hacia un lado, dentro 
de todo el rango de variaciones posibles del centro de gravedad. También influye la distribución del peso del 
avión. Esta distribución está relacionada con las distancias del centro de gravedad al tren de nariz y al conjunto 
de tren principal. Se toma como referencia que el tren principal debe ser capaz de sostener o mantener entre un 
85 y un 92 % del peso máximo de despegue del avión -MTOW; Maximum Take Off Weight-, para garantizar el 
frenado del avión en una determinada longitud de pista.   
 
 
 
Ilustración 26: Límites para la disposición del tren 
 
 
Esto nos dará, en consecuencia, la ubicación posible del tren principal y el posicionamiento del de nariz.  
 
Durante el toque de pista, la condición más desfavorable sería un aterrizaje con una ubicación del centro de 
gravedad en su posición más retrasada, que puede llegar a conducir a una inclinación excesiva y al roce de la 
cola. Suponiendo que no existen fuerzas contrarias -por ejemplo, una carga que la haga girar hacia arriba-, se 
necesitará una fuerza vertical que actúe a una cierta distancia detrás del centro de gravedad del avión para 
producir un momento que gire la nariz hacia abajo. 
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De esta forma, la compensación mínima requerida entre la posición más retrasada del centro de gravedad y la 
ubicación del conjunto principal -identificada como punto III en la figura-, se determinará usando la siguiente 
expresión:  
 
 
 
Dónde:  
 
• es la deflexión estática total del parante del amortiguador y la rueda.  
• TD es el ángulo de cabeceo en el toque.  
 
Note que la distancia compensada depende del valor del ángulo de cabeceo, cuyo valor es similar al ángulo de 
cabeceo en la rotación; esto es, entre 12 y 15º.  
 
Para un avión de pasajeros de ala baja, la hcg puede aproximarse, asumiendo una carga completa de pasajeros y 
sin combustible en el ala. Esto, generalmente, da como resultado una posición vertical del centro de gravedad en 
la cabina principal de pasajeros.  
 
b. Ángulo de ladeo. Las fuerzas laterales que actúan sobre el avión durante una condición de aterrizaje con 
viento cruzado o un giro a alta velocidad durante el carreteo, pueden ocasionar que el avión se incline hacia un 
costado. De modo tal que sería deseable mantener el ángulo de ladeo tan bajo como sea posible. Este ángulo se 
determina utilizando la expresión:  
 
 
 
Dónde:  
 
 
 
Aquí:  
 
 δ Se define como el ángulo entre la línea central del avión y la línea que conecta el centro de los 
conjunto de tren de nariz con el tren principal.  
 
El límite inferior para la huella del tren principal estaría, entonces, determinado por la condición que resulte 
más crítica entre el ángulo máximo permisible de ladeo (considerado, generalmente, de 63º), o bien las 
consideraciones de estabilidad durante el carreteo, despegue y aterrizaje.  
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Ilustración 27: Cálculo del ángulo de ladeo 
 
5.1.3. Consideraciones referidas al direccionamiento y al frenado 
 
El conjunto de nariz debe ubicarse lo más adelante posible, para maximizar las condiciones de flotación y de 
estabilidad del avión. Sin embargo, debería mantenerse un balance adecuado en términos de distribución de 
carga entre el conjunto de nariz y el tren principal. Cuando la carga en la rueda de nariz es menor que el 8 % del 
peso máximo de despegue -MTOW-, se vuelve muy difícil el control en tierra, particularmente con condición de 
viento cruzado. Este valor también permite aumentar el largo del fuselaje en aviones más grandes.  
 
Por otra parte, cuando la carga estática en la rueda de nariz excede alrededor del 15 % del MTOW, se deteriora 
la calidad del frenado o de los frenos, la carga dinámica en el conjunto de nariz resulta excesiva y se requiere un 
mayor esfuerzo para la dirección.  
 
5.1.4. Longitud del tren  
 
La longitud del montante del tren debe de ser lo suficientemente grande como para mantener un adecuado 
espacio libre entre la pista y cualquier otra parte del avión -por ejemplo, las punteras de ala, las barquillas del 
motor, etc.-. Una de las situaciones más críticas en este aspecto se da en aquellos aviones de ala baja con 
motores montados debajo de las alas; esto influye sobremanera en el ángulo de rolido permisible en el 
aterrizaje. El mínimo absoluto permitido (FAR4 parte 25 es de 7 pulgadas (17.78 cm) entre el suelo y los 
propulsores. En el Boeing 737-300, -400 y -500, esta distancia es de 15 pulgadas (38.1 cm). En cuanto a la 
longitud de la "pata" de la rueda de nariz, ésta se basa, generalmente, en los requisitos que establecen que el 
fuselaje debe estar horizontal o levemente inclinado nariz abajo, cuando el avión está en tierra.  
 
La construcción de aeronaves más grandes y pesadas trae aparejados nuevos aspectos a tener en consideración a 
la hora de decidir las dimensiones y la disposición de las ruedas del tren de aterrizaje, ya que resultaría 
demasiado costoso redimensionar y/o reforzar las pistas de aterrizaje actuales. La resistencia del pavimento, las 
variaciones o degradación de éste -dependiendo del lugar de aterrizaje-, el largo, ancho y la geometría de las 
pistas son factores determinantes. Por ejemplo, considerando estos dos últimos, si la separación entre las "patas" 
del tren principal fuera muy grande, podría llegar a ocurrir que, ante un giro de 180º durante el carreteo de un 
avión, una de las ruedas quedara fuera de la pista.  
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5.2. Los neumáticos 
 
La cantidad de neumáticos requeridos para una aeronave determinada depende, en gran medida, de las 
características de flotación. Asumiendo que se conocen la cantidad y el patrón de distribución de los 
neumáticos, debe seleccionarse el tipo de neumáticos, el peso y la medida de las ruedas, y los frenos.  
 
De los catálogos de los fabricantes se pueden adoptar, según los criterios de selección, las medidas mínimas, el 
peso y la presión de los neumáticos, así como también las correspondientes ruedas. En cuanto al 
dimensionamiento de los frenos, generalmente se utilizan datos estadísticos.  
 
Los neumáticos se inflan con nitrógeno. 
 
5.2.1. Tipo, medida y presión de inflado de las ruedas  
 
El proceso de selección de un neumático involucra listar todos aquellos "candidatos" que cumplan con los 
requerimientos de funcionalidad. La primera consideración es la capacidad de transporte de carga del neumático 
durante el régimen de velocidad aplicable, normalmente, en los ciclos de despegue y aterrizaje.  
 
Además, la cantidad de capas o telas, y el tipo de construcción -que determinan el peso del neumático y su vida 
útil- son aspectos importantes desde el punto de vista económico. Otras consideraciones incluyen la presión de 
inflado y la medida de la rueda. La primera debe elegirse de acuerdo con la capacidad de soporte del campo 
aéreo en el cual la aeronave deba operar, mientras que la segunda debe tener la suficiente capacidad para alojar 
el conjunto de freno.  
 
1.1. Tipos constructivos de neumáticos. Los neumáticos radiales tienen una gran y creciente aceptación casi 
desde su introducción en el mercado aéreo. En un principio, la desconfianza en este tipo de neumáticos estaba 
basada en la compatibilidad con neumáticos convencionales y en la posibilidad de recaparlos. La combinación 
entre neumáticos radiales y convencionales -o, más aún, entre radiales de construcción diferente-, a veces no es 
conveniente y depende de la distribución de la carga.  
 
Lo importante de un neumático no es cuántos recapados pueda soportar -ya que esto implica que deba ser 
retirado repetidas veces para efectuarle dicho proceso, resultando en un perjuicio para las aerolíneas; además, 
estaría denotando un neumático de bajo rendimiento en lo que respecta al desgaste de su dibujo- sino en la 
forma de prolongar el promedio de vida útil de la carcasa.  
 
En los radiales, los esfuerzos de corte de la matriz de goma se han reducido y las cargas son distribuidas 
eficientemente en toda la rueda. Aun cuando se utilizara en las radiales el mismo material básico que se usa en 
las convencionales, la cantidad de material requerido para una misma aplicación se vería reducido. Como 
resultado de esto se consigue un ahorro de peso de hasta el 20 %. Además, el menor deslizamiento (o la mayor 
adherencia) entre el neumático y la superficie de contacto, y el casi óptimo ajuste de la banda de rigidez que 
conlleva una construcción radial, contribuyen a mejorar la actuación del neumático.  
 
En la realidad, los neumáticos radiales soportan hasta el doble de aterrizajes por pisada que los convencionales.  
 
También se ha demostrado que soportan mejor las sobrecargas y toleran mejor el inflado en exceso. Un 
incremento de, aproximadamente, un 10 % del área de pisada mejora las características de flotación y reduce la 
posibilidad de hidroplaneo sobre superficies mojadas. Tampoco fallan tan a menudo como lo hacen los 
convencionales.  
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El neumático convencional tiene el trenzado de lonas de la carcasa al bies, con orientaciones distintas. En el 
radial, la carcasa esta trenzada con cuerdas radiales, formando una especie de herradura, desde un talón hasta el 
opuesto.   
 
 
Ilustración 28: Neumático 
 
 
En sí, una cubierta es un conjunto fundido de caucho sintético (elaborado en laboratorios, partiendo de un 
subproducto del petróleo), y varias capas de telas de nylon o rayón sintético. Algunas cubiertas pueden llegar a 
tener una malla de acero flexible. Todos estos elementos intervienen en la resistencia. Existe una relación entre 
la cantidad de telas, y el peso y la velocidad del avión en el aterrizaje.  
 
En una cubierta podemos distinguir cuatro partes fundamentales:  
 
Talón. Es la parte más resistente; está constituido por uno o más alambres de acero embebidos en pliegos de 
caucho y capas de nylon (lonas). Estos alambres evitan la deformación del talón y permiten un perfecto ajuste 
con el neumático, a presión, en las pestañas de la llanta de la rueda. En los radiales tiene un anillo y tres en los 
convencionales. Para el caso de cubiertas sin cámara, la pestaña es alta y casi a 90º. El talón sufre el calor de la 
frenada.  
 
Carcasa. Está formada por capas sucesivas de nylon o rayón revestidas de caucho, que reciben el nombre de 
lonas; éstas se cortan en trozos y se orientan al bies, a distintos ángulos. Hay neumáticos con cámara y sin ella. 
La superficie interior de estos últimos es caucho natural, material menos permeable que la mezcla empleada en 
los neumáticos con cámara. Se prevén pequeños orificios para escape del aire y para impedir la formación de 
ampollas.  
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Banda de rodadura: Está fabricada en caucho y es la zona del neumático en contacto con el pavimento, por lo 
que sufre el desgaste. Está provista de ranuras u hoyuelos en forma de dibujo.  
 
• Si se desgasta por los lados, significa que la rueda está floja. 
• Si se desgasta por el centro es que tiene demasiada presión.  
 
 
Ilustración 29: Neumático 
 
Flancos: Son las partes laterales. Las grandes deformaciones elásticas de los neumáticos de aviación se 
producen justamente, en los flancos. El aplastamiento del flanco produce calor y todo daño en él demanda un 
cambio de neumático.  
 
Los neumáticos para aviación se clasifican por su medida, estructura, índice de capas o lonas, patrón de pisada o 
dibujo, así como también por la presión de inflado y el perfil de la cubierta.  
 
Algunos de los tipos más comunes son los siguientes:  
 
• Tipo I: De contornos suaves.  
• Tipo III: De alta presión; generalmente, utilizados para aviones con motor de émbolo, se identifican por el 
ancho de la sección (W) y el diámetro del asiento del talón de la llanta. La sección de este neumático es grande, 
en comparación con el diámetro de la cubierta; de esta forma, se consigue mejorar las características de 
amortiguación y flotación obtenidas a baja presión.  
• Tipo VII: De presión extra-alta. Se utiliza, generalmente, en los aviones jet o turbo propulsados actuales. Se 
caracteriza por su forma transversal convencional y por sus altas capacidades de carga.  
• Tipo Three Part. Todas las medidas creadas recientemente se clasifican como Three Part Type. Este grupo está 
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diseñado para reunir requisitos operacionales tales como altas velocidades de carreteo u operaciones con 
sobrecargas.  
• Medidas métricas -Metric Sizes-: Sus características coinciden con las del tipo Three Part Type excepto que, 
en éstas, las medidas están expresadas en milímetros.  
 
 
Ilustración 30: Diseños de neumáticos 
 
Con respecto a su diseño, podemos encontrar las siguientes variantes:  
 
• La mayoría de los neumáticos de aviación radiales y los convencionales de nueva generación utilizan el diseño 
de costilla central -CB; Center Rib-. Éste consiste en costillas ubicadas en la circunferencia del neumático y se 
caracteriza por su excelente resistencia al desgaste, por un mejor frenado y, además, por su estabilidad 
direccional. 
 • Todas las cubiertas pueden traer la denominación "Chine" o de aleta deflectora. Este diseño fue desarrollado 
para aviones con motores en la parte posterior y se refiere a una saliente o nervio en su banda de rodamiento, la 
que desvía el agua, volviéndola a la pista; así, evita que sea "ingerida" por las turbinas del avión. Esta aleta 
puede encontrarse a uno o ambos lados de la banda.  
 
Independientemente del tipo de cubierta, los neumáticos se identifican por una serie de números. Observemos la 
siguiente tabla:  
 
 
Ilustración 30: Medida de las cubiertas 
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Damos a continuación algunos ejemplos acerca de las características (según datos de la empresa Bridgestone®) 
de los neumáticos utilizados en aviones de transporte:  
 
 
Ilustración 31: Características neumáticos 
 
De acuerdo con su designación, cada tipo de cubierta posee su correspondiente presión máxima de inflado 
tomado este valor a temperatura ambiente, entre 15 ºC y 21 ºC- que debe ser estrictamente respetado y 
controlado periódicamente, puesto que el mayor número de reventones en las cubiertas es originado por la 
disminución de la presión de inflado producida a causa de la elevación de la temperatura por trabajo mecánico 
entre la tela y el caucho. Esto origina el "despegado" del conjunto, la pérdida de resistencia y, 
consecuentemente, la explosión. La presión de inflado indicada en las tablas es para neumáticos sin carga (esto 
es, aquellos que no han sido montados en la aeronave). Cuando están bajo carga, la presión del neumático 
aumenta en, aproximadamente, un 4 %, como resultado de la reducción del volumen de la cámara de gas debido 
a la deflexión de la rueda.  
 
La presión de inflado se mide cuando el neumático está frío.  
 
Consideremos un ejemplo del ajuste de presión en diferentes condiciones de carga: Supongamos un neumático 
que posee una capacidad de carga estática máxima de 43200 libras y una presión máxima de inflado de 180 psi. 
Esta presión de inflado corresponde al neumático sin carga; bajo carga máxima, la presión aumentaría en un 4 
%; por lo tanto, tendríamos 180. 1.04 = 187 psi.  
 
 
Si la carga estática fuera de 40000 libras, tendríamos que realizar el siguiente cálculo:  
Presión de inflado sin carga: 40000 / (43200. 180) = 167 psi  
Presión de inflado cargado: 40000 / (43200. 180. 1.04) = 173 psi  
 
A menos que se especifique lo contrario, un neumático debe ser capaz de soportar al menos 4 veces la presión 
de inflado máxima por un período de 3 segundos.  
 
Para visualizar el deslizamiento de la cubierta por la baja presión, se practican marcas visibles entre el talón y la 
masa. Si el avión tiene que mantenerse estacionado por largos períodos, se debe cambiar la posición del 
neumático, para evitar que el peso apoye siempre sobre la misma área de la cubierta y la deforme; también debe 
controlarse la presión de inflado.  
 
Cada cubierta lleva un número de serie único e identificatorio, que sirve para controlar su vida útil o bien la 
cantidad de recapados realizados.  
 
1.2. Medida del neumático. La medida del neumático está en relación directa con el peso que éste deba 
soportar. Para el caso de las ruedas del tren principal, se toman en cuenta las cargas estáticas. La carga total en 
el tren principal se calcula considerando que el avión está carreteando a baja velocidad sin la aplicación de los 
frenos, según la siguiente ecuación:  
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Dónde:  
 
 
 
• W es el peso del avión.  
• lm y ln son las distancias tomadas desde el centro de gravedad del avión al tren principal y al de nariz, 
respectivamente.  
 
Para el cálculo, se toma el peso máximo en el despegue y el centro de gravedad en su posición más retrasada.  
 
Para configuraciones de eje único, la carga total en cada montante se divide por la cantidad de ruedas; mientras 
que, para configuraciones en tándem, la carga en cada rueda depende de la ubicación del punto de pivote: para 
reducir sobrecargas de las ruedas delanteras durante el frenado, el pivote se ubica, generalmente, de modo tal 
que la distancia entre él y los ejes de las ruedas traseras y delanteras esté en alrededor del 45 y el 55 % de la 
viga de unión de ambos, respectivamente. 
 
Para los neumáticos de la rueda de nariz, se considera la carga sobre la rueda de nariz (Fn) durante la máxima 
solicitación de frenado. Se calcula bajo una desaceleración constante, según:  
 
 
 
Dónde:  
 
• L es la sustentación.  
• D es la resistencia.  
• T es el empuje.  
• hcg es la altura del centro de gravedad del avión desde la línea del suelo.  
 
Los valores típicos para ax/g sobre cemento seco varían desde 0,3 -para un sistema de frenos simple- hasta 0,45 
-para un sistema de control de presión de frenado automático-.  
 
 
 
Como tanto D como L son positivos, la carga máxima del tren de nariz ocurre a baja velocidad. El empuje 
inverso disminuye la carga del tren de nariz, de aquí que este valor sea máximo para T = 0; esto es:  
 
 
 
Las condiciones tenidas en cuenta para el diseño son: MTOW con el centro de gravedad en su posición límite 
delantera.  
 
Para asegurarse que las cargas estimadas no excedan las condiciones estáticas y de frenado, se toma un factor de 
seguridad del 7 % en el cálculo de las cargas aplicadas. Además, para evitar costosos rediseños -ya que el peso 
del avión varía durante esta etapa- y para compensar futuros aumentos de peso debido a las posibilidades de 
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aumentar el tamaño del avión, las cargas calculadas se incrementan, aún, en otro 25 % antes de la selección del 
neumático.  
 
1.3. Presión de inflado. Si consideramos que el peso de la rueda y la configuración del tren de aterrizaje son 
invariables, el peso y el volumen del neumático disminuirán con un incremento en la presión de inflado. Desde 
el punto de partida de la flotación, una disminución en el área de contacto del neumático inducirá un esfuerzo 
mayor en el pavimento, eliminando, de esta forma, ciertos aeropuertos como base de operación del avión; es 
decir, la capacidad de absorción de carga de la pista impondrá un límite a la presión de inflado.  
 
Los frenos también serán menos efectivos debido a la reducción de la fuerza de fricción entre el neumático y el 
suelo. En otras palabras, el área de contacto de los neumáticos con la pista es inversamente proporcional a la 
presión de inflado, haciendo que el frenado se haga más dificultoso si se utiliza una elevada presión de inflado.  
 
Además, un menor tamaño de neumático y, en consecuencia, del tamaño de la rueda, podría ser un 
inconveniente si los frenos internos deben fijarse dentro de las llantas de la rueda.  
 
En el caso de operación con pista mojada y teniendo los neumáticos de perfil adecuado, la velocidad de 
acquaplanning o hidroplaneo dependerá, fundamentalmente, de la presión de inflado.  
 
5.2.2. Diseño de las ruedas  
 
Está principalmente influenciado por la necesidad de acomodar el neumático seleccionado, resultar lo 
suficientemente grande como para alojar el freno y acompañar lo anteriormente expuesto con la máxima vida 
útil y el menor peso.  
 
Tal como se muestra en la figura, actualmente se dispone de dos posibles configuraciones:  
 
• con estructura tipo A -A-frame- y  
• con estructura tipo cuenco o taza -Bowl-type-.  
 
La primera es, estructuralmente, la más eficiente y, en consecuencia, la más liviana que puede encontrarse. Sin 
embargo, este diseño tiene un espacio limitado para el alojamiento del freno, si lo comparamos con el tipo 
Bowl. En consecuencia, a medida que las exigencias en cuanto a la energía de frenado aumentan con el peso de 
la aeronave y, por lo tanto, la medida del disco de freno requerido, podría ser necesario seleccionar el tipo 
Bowl, aunque éste sea más pesado.  
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Ilustración 32: Configuración básica de la rueda 
 
Hoy en día existe una gran preponderancia de las ruedas de aleaciones de aluminio forjado sobre las demás 
variantes. Las ruedas de acero son demasiado pesadas y las de aleaciones de magnesio -si bien poseen una 
mayor capacidad de disipación térmica- presentan serios problemas de corrosión.  
 
En realidad, las más convenientes son las ruedas de titanio; pero, aún resultan demasiado caras. Esto se debe, en 
gran parte, al encarecimiento del proceso de forjado, que llega a ser entre 10 y 11 veces más costoso que aquel 
para aleaciones de aluminio. Además, en las piezas de titanio forjadas, todavía no se ha alcanzado la precisión 
lograda con los materiales de aluminio, haciendo necesario el mecanizado posterior de todas las superficies, 
para controlar el peso y obtener la forma deseada.  
 
En la unión de las dos semimasas que conforman la rueda se coloca una junta sello o pasta sellante, para 
permitir que se mantenga la hermeticidad del conjunto. Esta pasta sellante es resistente a las altas temperaturas.  
 
Todas las masas de los aviones actuales poseen una válvula de alivio térmico, también llamado fusible térmico 
de ruedas, para evitar los reventones en las ruedas por el excesivo calor durante los aterrizajes continuos. Esta 
válvula tiene, generalmente, una goma o un tapón metálico el cual -al estar sometido a elevadas temperaturas- 
se derrite y es expulsado al exterior por la misma presión existente en el neumático, aliviando de esta forma las 
fuerzas internas a las que éste está sometido y evitando el estallido.  
 
5.3. Los frenos 
 
Además de su principal tarea que es la de frenar al avión, los frenos se utilizan para controlar la velocidad 
durante el carreteo, para dirigir al avión bajo acción diferencial, y para mantener al avión quieto (estacionario) 
cuando está estacionado o durante el arranque del motor.  
 
El dispositivo de frenado de los aviones es similar al de los automóviles: Consta de un disco metálico acoplado 
a cada rueda que frena todo el conjunto, debido a la presión que ejercen unas pastillas de freno ubicadas en 
ambos lados del disco, las que son accionadas por un impulso hidráulico.  
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El sistema de frenos de los aviones tiene dos características especiales:  
 
• sólo dispone de frenos en el tren principal, nunca en las ruedas directrices;  
• cada rueda del tren principal (o conjunto de ruedas de un lado en trenes complejos) dispone de un sistema de 
frenado independiente.  
 
El sistema general se alimenta del líquido contenido en un recipiente común; desde este depósito, unos 
conductos llevan el líquido a dos bombines (uno por sistema) situados en la parte superior de los pedales.  
 
Al presionar un pedal, el líquido contenido en el bombín de su lado es bombeado hacia la rueda 
correspondiente; en la rueda, otro bombín recibe esta presión y empuja a las pastillas; éstas oprimen al disco 
metálico y frenan la rueda. Al presionar el otro pedal, sucede lo mismo con el sistema de ese lado; y, 
obviamente, al presionar los dos pedales se opera sobre ambos sistemas. Es notorio, pues, que cada pedal actúa 
sobre los frenos de su lado y que, para actuar sobre los frenos, debe pisarse la parte de arriba de los pedales.  
 
Este sistema de frenos independientes supone una ayuda para dirigir a la aeronave en tierra; pues, aplicando 
freno a una u otra rueda, el piloto puede reforzar el giro de la rueda directriz.  
 
Para mantener el avión frenado en el suelo, el sistema cuenta, además, con un freno de estacionamiento -parking 
brake- que actúa sobre ambas ruedas. El mando de este freno varía de un avión a otro: puede ser un mando de 
varilla que, teniendo los frenos pisados, los bloquea y se desactiva al volver a pisar los frenos (Cessna); puede 
ser una palanca que, al ser tirada, bloquea los frenos con un botón para mantenerla en posición de bloqueo 
(Piper); puede ser un dial que, al girarse hacia un lado, activa este freno y, hacia el otro, lo desactiva (Tobago); 
etc.  
 
Como en todos los demás sistemas, un buen uso de los frenos mejora la efectividad y alarga la vida de este 
sistema. Por ejemplo, en la carrera final del aterrizaje, conviene dejar que el avión pierda algo de velocidad 
antes de aplicar los frenos; y, al aplicarlos, hacerlo por emboladas.  
 
Además, hacer girar al avión sobre una rueda completamente frenada supone una tensión excesiva sobre las 
gomas de las ruedas.  
 
5.3.1. Material de los discos de freno 
 
A pesar de que los discos de freno son una parte significativa del peso total del tren de aterrizaje, hay un 
esfuerzo continuo para reducir su peso utilizando materiales avanzados, a partir de carbón.  
 
Las características del acero y del carbón se comparan en la siguiente tabla. Según puede observarse en ella, el 
alto calor específico del carbón y su baja conductividad térmica lo hacen altamente deseable como absorbedor 
de calor. La primera de estas características nos proporciona una reducción del peso del conjunto de freno, 
mientras que la segunda asegura que la transferencia de calor a través del disco de freno ocurra más 
uniformemente y a una mayor velocidad. Además, el carbón retiene la mayor parte (o mucho) de su esfuerzo 
específico -definido como la relación entre la resistencia máxima a la tensión dividida por la densidad- a alta 
temperatura; en cambio, el acero pierde casi toda su resistencia.  
 
Desde una mirada económica, la larga vida útil y los bajos requisitos de mantenimiento para los frenos de 
carbón demuestran otra ventaja sobre los de acero. Se ha estimado que los de carbón resisten, antes de su 
reemplazo, entre 5 y 6 veces más aterrizajes que los de acero y requerirían, por lo tanto, menos horas-hombre 
para su mantenimiento. 
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Sin embargo los frenos de carbón requieren de mayor volumen para absorber la misma cantidad de energía que 
los de acero. También pierden repentinamente la resistencia debido a la oxidación del carbón, sufren pérdidas 
temporarias de efecto de frenado debido a contaminación por la humedad y tienen un alto costo inicial. No 
obstante, estas desventajas son pequeñas comparadas con la funcionalidad y los aspectos económicos de los 
discos de freno de carbón.  
 
Los frenos de carbón están compuestos, principalmente, de rotores y estatores forzados en conjunto para 
generar fricción, la cual es transformada en calor.  
 
 
Ilustración 33: Comparación de materiales de los discos de freno 
 
Consideremos los componentes y funciones de un freno multidisco. El conjunto de frenos está integrado, 
principalmente, por dos masas unidas entre sí por una serie de bulones. Se realizan en dos partes, por razones de 
comodidad. La masa se desliza por medio de dos cojinetes sobre el eje de la rueda.  
 
Los componentes principales son:  
 
• Pistones: Generalmente, tiene 6 cuya misión es la de transmitir la presión hidráulica al conjunto de freno.  
• Válvula de purgado o de alivio: Permite sacar el aire del interior de las tuberías y dentro del conjunto de freno, 
en caso de existir.  
• Boca de ingreso del fluido a presión: Conexión de alimentación de hidráulica.  
• Varilla indicadora del desgaste de las pastillas de freno: Generalmente, tiene una indicación visual por medio 
de dos colores. Si la válvula se encuentra en la zona verde, las pastillas están en buen estado. Si se encuentra en 
la zona roja, significa que está desgastada.  
• Tubo de torque: Es el alojamiento deslizante de los discos porta pastillas. Generalmente está realizado en una 
pieza de fundición que, luego, es maquinada. Es de aleación de acero al cromo, níquel, molibdeno y vanadio.  
• Pestaña de montaje: Es una pestaña que vincula el tubo de torque con el eje de la rueda.  
• Conector para el drenaje: Válvula de alivio de la presión hidráulica.  
• Placa o plato de presión: Su misión es la de transmitir una presión amplificada a los discos.  
• Rotor: Discos que, en realidad, se construyen de pequeños segmentos unidos unos con otros. Su función es la 
de presionar a las pastillas produciendo, de esta forma, el frenado. Está realizado en una aleación de cromo, 
molibdeno y tungsteno, que le brinda una mayor resistencia.  
• Estator: Discos que contienen las pastillas de freno, hechos de una aleación de acero al cromo molibdeno. Las 
pastillas están tomadas a los estatores por medio de remaches de material blando, para no dañar la superficie de 
los discos.  
• Pastillas de freno: En su interior poseen una mezcla prensada de hierro en forma de fundición de hierro y un 
elemento no metálico: ferodo (sustancia compuesta de amianto, derivados minerales y resinas sintéticas). 
Suelen tener, también, un porcentaje muy bajo de lubricante sólido de origen mineral -bisulfuro de molibdeno-, 
para evitar un rozamiento en seco entre las pastillas y los discos.  
• Dispositivo de autoajuste y resorte de regulación: Se trata de un mecanismo que compensa el desgaste de las 
pastillas de freno, manteniendo al conjunto con una leve fricción. Al existir presión hidráulica en el plato de 
presión, éste arrastra consigo un eje que posee un maquinado especial que le permite pasar pero no volver; esto 
permite mantener una luz -de, aproximadamente, 3 mm entre las pastillas.  
Un conjunto de freno puede ser fácilmente reemplazado por otro, sin tener la necesidad de agregar fluido 
hidráulico al sistema ni de purgar la cañería, debido a que posee conectores rápidos.  
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5.3.2. Frenado automático  
 
En los aviones modernos, existe la posibilidad de efectuar un frenado programado automático, independiente de 
la acción del piloto sobre los pedales. Este sistema posibilita que el avión realice una desaceleración progresiva 
de su velocidad en la carrera de aterrizaje, dependiendo de las condiciones de frenado preseleccionadas por el 
piloto, y protegiendo a los frenos y a las ruedas de un recalentamiento y desgaste prematuro que pudieran 
ocurrir por la acción de un frenado brusco.  
 
Consiste de una llave selectora (eléctrica), ubicada en la cabina de tripulantes, donde se puede seleccionar la 
condición de frenado, de acuerdo con la longitud y estado de la pista. El sistema es armado por el piloto antes 
del aterrizaje o, en tierra, antes del despegue. Esta señal eléctrica es recibida por una pequeña computadora que 
regula la presión hidráulica que será transmitida al sistema de auto frenado -auto-brake-. Sin embargo, con 
cualquier condición, el piloto tiene la posibilidad de frenar utilizando los pedales, anulando, si así lo hiciera, la 
acción de frenado automático.  
 
 
Ilustración 34: Frenos 
 
Este sistema brinda, además, la posibilidad de que el piloto se concentre solamente en la maniobra de aterrizaje.  
 
Además de lo anteriormente expuesto, podemos decir que el sistema de frenado automático debe cumplir con 
los siguientes requisitos:  
 
• Optimizar la frenada del avión y mantener desaceleración constante.  
• Suministrar máxima presión de frenada en caso de despegue abortado.  
• Frenada simétrica.  
• Fail safe -seguro ante fallas-.  
• Compatibilidad con el sistema de antideslizamiento.  
• Desgaste normal de frenos y neumáticos en operaciones normales.  
• Desarme del sistema por avería, por aplicación de frenos por parte del piloto.  
• Etc.  
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5.3.3. Sistema antideslizante 
 
Este sistema impide que las ruedas se bloqueen ante un frenado, evitando así que el avión efectúe un viraje 
brusco no deseado.  
 
El bloqueo de la rueda también puede producirse bajo los efectos del hidroplaneo o aquaplane. En general, se 
clasifican se trata de sistemas "On-Off" y proporcionales (que tienen la facultad de modular la presión 
hidráulica de los frenos en función de las señales recibidas). Este último es el más preciso y confiable.  
 
El sistema es electrónico y relaciona permanentemente la velocidad de rotación de la rueda con la apertura de 
las válvulas anti-skid que derivan la presión que se dirige a los frenos al conducto de retorno, evitando que la 
rueda deje de girar -es decir, que se bloquee-.  
 
Esta señal recibida por la válvula hace modular posiciones intermedias entre la apertura y el cierre total, 
dependiendo de la velocidad de la rueda.  
 
Cada una de las válvulas anti-skid trabaja sobre las ruedas en forma independiente. La gama de trabajo de esta 
válvula oscila entre 5 y 10 revoluciones por minuto; fuera de estas rpm, la válvula permanece cerrada. 
Fundamentalmente, el sistema evita reventones por deslizamientos de las ruedas.  
 
Los componentes básicos del sistema antideslizante son:  
 
• Transductor de velocidad de la rueda. Señal eléctrica proporcional a la velocidad de la rueda; se aloja en la 
propia rueda.  
• Unidad de control. Tiene tres funciones básicas:  
• Conversión de la señal de corriente alterna a continua.  
• Computación de la señal.  
• Generación de la señal de salida para la actuación de la válvula antideslizante.  
• Válvula antideslizante. Previene el deslizamiento de la rueda por la pista, cuando se aplica presión excesiva de 
frenada. La válvula es fail safe.  
 
El sistema antideslizante de activa con un interruptor de cabina.  
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Ilustración 35: Válvula de frenado proporcional 
 
El funcionamiento de la válvula de frenado proporcional es sencillo: Al apretar el pedal del freno, el 
movimiento es transmitido a la leva y, de ésta, al eje central de la válvula. Este eje transmite el movimiento a 
los balancines (o corredera proporcional) que abren los dos conos de la válvula; se permite, así, que pase fluido 
hidráulico a presión hasta las ruedas. La cantidad de fluido hidráulico dependerá del grado de apertura de la 
válvula; es decir, del desplazamiento de la corredera.  
 
Pero, de esta forma, las ruedas se bloquearían, apenas el piloto apretase el pedal del freno. Para evitarlo, en la 
parte posterior de la válvula existe un compartimiento donde se alojan un resorte y un capuchón. El resorte se 
encarga de oponerle una resistencia al pedal del freno. Como el resorte necesita de una fuerza que se le oponga, 
para evitar que la resistencia sea demasiado elevada, el capuchón aloja cierta cantidad de fluido hidráulico a 
presión, proveniente de la válvula, y logra compensar la acción del resorte.  
 
El fluido hidráulico se deriva en el sistema de auto frenado y éste es el que mueve los balancines de las 
válvulas. Si alguna de estas válvulas fallara, contaríamos con la otra; y, si fallaran las dos, se dispone de unos 
depósitos con fluido a presión.  
 
5.4. Los amortiguadores 
 
La función básica de un amortiguador es absorber y disipar la energía cinética en el momento del impacto, hasta 
que la aceleración de la aeronave se reduzca a niveles tolerables.  
 
Los amortiguadores se dividen en dos clases, dependiendo del medio elástico que utilicen:  
 
 aquellos que usan un resorte (sólido) hecho de acero o goma, y  
 los que utilizan un medio elástico fluido -gas, aceite o una mezcla de ambos- a los que llamamos óleo-
neumáticos; para aviones de transporte comerciales el más utilizado es éste de tipo óleo-neumático.  
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1. Diseño del cilindro óleo-neumático. Un cilindro con aire y aceite a presión provee la función básica de 
soportar el peso en los amortiguadores óleo-neumáticos. En condiciones dinámicas, tiene una eficiencia 
elevada, tanto en lo que hace a la absorción como a la disipación de la energía. En la figura se muestra un 
esquema de un amortiguador con un actuador de efecto simple. Éste es el diseño que suele ser más utilizado en 
aviones comerciales. 
 
Este tipo de amortiguadores absorbe energía; en principio, lo hace forzando o empujando al fluido hidráulico 
que se encuentra alojado en una cámara contra otra cámara que contiene aire seco o nitrógeno6, y, luego, 
comprimiendo el gas y el aceite.  
 
 
Ilustración 36: Amortiguador 
 
 
Durante el proceso de compresión, el gas y el aceite permanecen separados o se mezclan -dependiendo esto del 
diseño-.  
 
El aceite pasa a la cámara de gas (o superior) a través de un orificio; dependiendo del tamaño de éste, al fluido 
hidráulico le costará un mayor o menor esfuerzo atravesar este orificio hacia la otra cámara. Esto reducirá, en 
parte, la fuerza de impulsión. Además, el aire o nitrógeno que ocupa la cámara superior ofrece una resistencia a 
ser comprimido por el aceite que ingresa. Esto también ayuda a reducir la fuerza del impacto que será 
transmitida a la estructura del avión. En definitiva, éste soportará un esfuerzo de menor magnitud y aplicado en 
forma progresiva.  
 
Después del impacto inicial, la energía se disipa, ya que la presión de aire obliga al aceite a regresar a su cámara 
a través del orificio destinado a tal efecto.  
 
Aunque un simple agujero en una placa puede servir como orificio de compresión, la mayoría de los diseños 
tiene una aguja proporcionadora o proporcional, que pasa a través del orificio de la placa.  
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Variando la posición de la aguja, cambia el área total del orificio. Esta variación se ajusta de modo tal que la 
carga sobre la estructura se mantenga prácticamente constante bajo cargas dinámicas. Si se pudiera hacer 
constante, la eficiencia del tren sería del 100 %; pero, en la realidad, este valor oscila entre el 80 y el 90 %.  
 
2. Materiales constitutivos. Si bien podemos encontrar variaciones en los materiales de las diferentes partes de 
un amortiguador, en general encontramos los siguientes:  
 
 Los cilindros interior y exterior son forjados y maquinados, realizados de aleación de acero al níquel 
cromo molibdeno, pues tienen que ser resistentes a la corrosión.  
 La aguja proporcionadora es de acero.  
 El espaciador, el tubo de orificio restringido y la válvula de contención son de aleaciones de aluminio. • 
Las empaquetaduras, los aros y los sellos pueden ser tipo O-Ring , Square Ring o Z-Ring, según su 
ubicación, y de goma sintética, de bronce-aluminio o de bronce (blando).  
 Los cojinetes son de bronce fosforoso o bien de bronce-aluminio.  
 
El amortiguador debe ser periódicamente expuesto a una revisión completa y a una comprobación del 
funcionamiento de cada una de sus partes, así como también a la comprobación o inspecciones de pérdida e 
inflado.  
 
Generalmente, se recomienda cambiar el amortiguador entre las 12000 y 18000 horas de vuelo, ya que ésta su 
vida útil.  
 
3. Cálculo de la deformación del amortiguador en el momento del toque con la pista. Para el cálculo de la 
deflexión necesaria del amortiguador (S), lo primero que tenemos que hacer es realizar el diseño del factor de 
reacción (N)7. Para un avión de transporte, este factor de carga en el aterrizaje varía de 0.7 a 1.5, siendo 1,2 el 
que más se utiliza.  
 
La velocidad en el momento del impacto (Vs) está legislada por la autoridad de regulación pertinente, para cada 
tipo de avión. La FAA8 requiere que los aviones de transporte comercial sean capaces de resistir el choque del 
aterrizaje a una velocidad de 10 ft/s para el peso de diseño para el aterrizaje y de 6 ft/s para el peso máximo 
total.  
 
La energía total (E) del avión en el instante del toque, está compuesta de la energía cinética y la potencial: 
 
 
Dónde:  
 
• W es el peso del avión.  
• v es la velocidad del avión en el momento del impacto.  
• g es la aceleración de la gravedad.  
• L es la sustentación del ala.  
• St es la deformación del neumático.  
• S es la contracción producida por el golpe en el amortiguador que es lo que tratamos de encontrar.  
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Dado que la energía cinética total del amortiguador y del neumático deben ser iguales a la energía total, la 
ecuación anterior se convierte en:  
 
 
 
Dónde: s y t son los factores de eficiencia de absorción del amortiguador y del neumático, respectivamente.  
 
 
 
Para el primero se toma, generalmente un valor de 0,47; para el segundo se aplica 0,8 para un amortiguador 
óleo-neumático.  
 
Para mantener un adecuado margen de seguridad, al valor de S obtenido se le agrega una pulgada extra.  
 
4. Relaciones de compresión. Se refiere a la relación entre las presiones existentes en una condición 
determinada, comparada con la presión existente en otra condición -por ejemplo, completamente comprimido y 
estático-. Se consideran, generalmente, dos relaciones de compresión: condición estática a completamente 
extendida, y completamente comprimida a estática.  
 
Para aviones comerciales de transporte donde es importante la variación en altura del piso, una relación de 4:1 
para el caso de estático a extendido y de 3:1 para el comprimido a estático resultaría satisfactoria.  
 
Por ejemplo, si consideramos una presión estática (P2) de 1500 psi, que permite la utilización de compresores 
estándar en el caso de mantenimiento y que, además, brinda un suficiente margen, teniendo en cuenta la 
posibilidad de desarrollo de las aeronaves, las presiones para las condiciones extendido (P1) y comprimido (P3) 
se calculan utilizando las relaciones mencionadas anteriormente.  
 
Tenga en cuenta que tanto el área del pistón (A) como el volumen desplazado (d) están relacionados con la 
presión estática:  
 
 
 
Dónde:  
 
• F es la carga estática máxima por "pata".  
 
La energía absorbida por el montante del amortiguador durante su deflexión, se obtiene integrando el área 
debajo de la curva carga-deflexión, que relaciona la magnitud de las cargas aplicadas en tierra con la deflexión 
producida.  
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Comúnmente, se utilizan:  
 
• el subíndice 1 para denotar la posición completamente extendida,  
• el subíndice 2 para la posición estática y  
• el subíndice 3 para indicar la posición completamente extendida.  
 
A los efectos de contemplar el exceso de energía producida durante un aterrizaje pesado o de casi colisión, los 
amortiguadores se diseñan de modo tal que el pistón no esté completamente contraído, aún en la posición 
comprimido -es decir: V3 distinto de 0-.  
 
El volumen de aire de reserva, que se asume como del 10 % del desplazamiento, permite que el amortiguador, 
sometido a una carga determinada, se mueva una distancia extra, absorbiendo el exceso de energía por el trabajo 
realizado. De aquí que el volumen de aire en la posición completamente extendido sea aproximadamente igual 
a:  
 
 
 
Las presiones comprendidas entre las posiciones estática y extendida, quedan establecidas por la curva de 
compresión isotérmica, la cual es representativa de la actividad de manejo normal en tierra.  
 
 
 
Luego, la presión para una deflexión X determinada puede ser obtenida de la siguiente expresión:  
 
 
 
Estas presiones obtenidas deben ser multiplicadas por el área del pistón para obtener las cargas de diseño.  
 
En una compresión politrópica -es decir, para un gas real- se consideran los estados de estático a comprimido. 
Esto es representativo de aquellos casos en los que se produzca una compresión dinámica, como puede llegar a 
ser el del impacto del aterrizaje y el choque transversal. Como se basa en la ecuación P . Vn = cte; entonces: 
 
 
 
 
La constante n puede ser 1.35 o 1.1; la primera se utiliza cuando el gas y el aceite están separados; la segunda, 
cuando se mezclan durante la compresión.  
 
Los datos estadísticos indican que los aviones de tipo comercial tienen, típicamente, una mayor compresión más 
allá de la posición estática de alrededor del 16 % de la deflexión total, una figura que tiende a dar un duro 
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recorrido durante el carreteo.  
 
Los valores obtenidos de P1 y P3 deben ser chequeados, de modo tal de asegurar que el primero no sea inferior 
a 60 psi, para evitar la adhesión debido a la fricción entre el pistón y la pared del cilindro; el segundo, por su 
parte, no debería superar los 6000 psi, para prevenir la pérdida a través de los sellos.  
 
5. Longitud del cilindro interior. Las normas MIL-L-8552 especifican que la distancia entre los límites 
exteriores de los rodamientos no debe ser inferior a 2,75 veces el diámetro exterior del cilindro/pistón interno. 
De esta forma, la longitud mínima de pistón requerida es:  
 
 
 
 
5.5. La cinemática de la extensión-retracción del tren de aterrizaje 
 
 
La cinemática permite el diseño y al análisis de aquellas partes utilizadas para retraer y extender el tren de 
aterrizaje. Se otorga una atención especial tanto a la determinación de la geometría de las posiciones extendidas 
y retraídas del tren de aterrizaje, como al volumen de barrido involucrado en las maniobras de extensión y 
retracción. El objetivo es desarrollar un esquema de extensión-retracción que conlleve la menor cantidad de 
volumen para el alojamiento, evitando al mismo tiempo que se ocasionen interferencias entre el tren de 
aterrizaje y la estructura del avión. Los requerimientos en cuanto a simplicidad implican, sobre todo, un aspecto 
económico. Según se ha demostrado por la experiencia de funcionamiento (o de operación), la complejidad -
referida a la forma en que ha aumentado la cantidad de partes involucradas y han bajado los tiempos de 
mantenimiento- hace que los costos totales aumenten de manera más rápida que el peso. Sin embargo, los 
problemas de interferencia pueden conducir a un sistema muy complejo para retraer y guardar el tren en su 
alojamiento.  
 
Se han desarrollado algoritmos para establecer la alineación del eje de pivote para permitir tanto que la 
retracción-extensión del tren de aterrizaje se desarrolle de la manera más efectiva posible, como para la 
determinación en la posición retraída del conjunto, de los límites del alojamiento y de la interferencia con la 
estructura. 1. Esquema de retracción. Por razones de seguridad, se prefiere un esquema de retracción hacia 
delante para aquellos conjuntos montados en el fuselaje. Porque, en una situación de falla hidráulica total, con la 
liberación manual de la "traba arriba", la gravedad y la resistencia del aire servirían para desplegar y trabar 
abajo el conjunto, evitando así un aterrizaje con las ruedas arriba -esto es, sin extender-. En el caso de los 
conjuntos montados en el ala, la tendencia actual aconseja utilizar un esquema de retracción interior, que guarde 
el tren en el espacio que queda directamente detrás del larguero trasero del ala.  
 
El tren de aterrizaje del tipo carretón tiene que disponer de un grado de libertad extra sobre el cual la estructura 
de transporte pueda rotar alrededor del punto de pivote del carro requiriendo, de esta forma, un espacio mínimo 
cuando está retraído.  
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Ilustración 37: Secuencia 
 
 
Vamos a describir esquemas de tren y mecanismos:  
 
 
Mecanismo de traba abajo. En este mecanismo el resorte quiebra el parante lateral, sacándolo de la línea de 
centro; de esta manera, al recibir el impacto del aterrizaje, con el parante en la posición quebrada, contribuye al 
aseguramiento de la traba abajo.  
 
Sistema de destraba. En él entra en funcionamiento el actuador de traba abajo que, venciendo la acción del 
resorte, quiebra el parante lateral pero en sentido inverso al anterior; de esta forma, el tren queda en posición 
para ser recogido. Esta función es cumplida por el actuador principal -Main Gear Actuator-.  
 
Mecanismo de traba arriba. El rodillo fijado en el parante principal desplaza el gancho de traba arriba; éste, a su 
vez, produce el desplazamiento del dado (articulación de tope) en sentido de las agujas del reloj, trabando el 
tren. En esa posición, el resorte asegura la traba.  
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Sistema de destraba. En la destraba, el actuador de traba arriba vuelve la articulación de tope a su posición 
inicial; así, el rodillo del parante principal queda libre y permite la extensión del tren.  
 
2. Circuitos de extensión y retracción del tren de aterrizaje. Los circuitos de extensión y retracción de los trenes 
de aterrizaje pueden ser: mecánicos, eléctricos, neumáticos o hidráulicos.  
 
 
Ilustración 38: Secuencia 
 
Mecánicos. Un ejemplo de un sistema mecánico es el que posee el tren de aterrizaje del avión Gruman. Consiste 
en una manivela accionada manualmente desde la cabina de tripulantes que transmite el movimiento por medio 
de cables y poleas -o bien por barras de torsión- hacia una caja de engranajes, tornillo sinfín y cremallera, que es 
el mecanismo que produce el movimiento de retracción y extensión del tren de aterrizaje. 
 
Eléctricos. Consisten, esencialmente, de un motor eléctrico que reemplaza al accionamiento manual; el resto del 
sistema se mantiene igual al mecánico. El motor eléctrico puede estar ubicado en cualquier lugar del avión; 
pero, generalmente, se lo dispone cercano al tren de aterrizaje, para evitar el peso producido por las barras de 
transmisión de movimientos y/o los extensos recorridos de los cables de control. En este caso, el motor eléctrico 
recibe la energía desde un interruptor ubicado en la cabina de tripulantes.  
 
Neumáticos e hidráulicos. Son aquellos que utilizan actuadores alimentados por aire comprimido (neumáticos) 
o con fluido hidráulico (hidráulicos). Estos actuadores son, generalmente, de doble efecto: con conexiones en 
ambos extremos que posibilitan la alimentación y la descarga alternativas de las cámaras del cilindro. En la 
mayoría de los aviones modernos que poseen tren del tipo retráctil, el accionamiento principal del tren utiliza 
actuadores hidráulicos, debido a la gran densidad de potencia de éstos, comparados con los neumáticos9. Sin 
embargo, podemos encontrar diferencias en cuanto a la disposición y complejidad de sus componentes.  
 
Describimos, a continuación, cuáles son los componentes y funciones.  
 
La palanca selectora está ubicada en el panel principal de instrumentos, cercana a la posición del copiloto. 
Generalmente, es bastante robusta y posee una pequeña rueda de plástico similar a las del avión.  
 
Posee un resorte que la hace "descansar" en las diferentes posiciones (Up, Off, Down).  
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Los últimos aviones presentan solamente dos posiciones (Up y Down). Para cambiar la palanca de posición, se 
debe vencer la acción de este resorte.  
 
 
La posición Up cuenta, normalmente, con las siguientes protecciones:  
 
 Bloqueo de la retracción cuando alguno de los amortiguadores no está completamente extendido, o la 
rueda de proa o de nariz no está centrada.  
 Detención automática del giro de las ruedas del tren principal y de proa, con anterioridad a la apertura 
de las compuertas del tren o antes de su retracción.  
 
La posición Down cuenta con:  
 
 Extensión automática cuando la velocidad del aire desciende de un cierto valor.  
 
La palanca transmite el movimiento -por medio de cables, poleas y cuadrantes- al eje central de la válvula 
selectora. Según la posición de la palanca, esta válvula deriva fluido hidráulico o neumático hacia uno u otro 
extremo del actuador y, además, posibilita la circulación del fluido que está saliendo del otro extremo del 
actuador. Si la palanca está en la posición Down, por ejemplo, la corredera de la válvula se desplaza de modo 
tal de dirigir el fluido hacia la cámara que está del lado del émbolo del actuador; entonces, éste se extiende y el 
tren desciende. La válvula está compuesta de un cuerpo y una corredera, y tiene un conducto de alimentación P, 
un conducto de retorno T, y dos conductos de trabajo A y B.  
 
Cuando el tren debe descender, la válvula se posiciona de manera tal que el fluido entrante desde la tubería P, se 
dirige hacia la salida A, mientras que el retorno se produce desde B hacia T. Desde la válvula, el fluido 
hidráulico se dirige hacia ambos actuadores -el actuador principal y el de traba arriba-. Observamos que, de 
llegar simultáneamente la alimentación a ambos actuadores, existiría una superposición de fuerzas, al querer 
extenderse ambos al mismo tiempo; y, por lo tanto, el tren no descendería. Debido a esto, en todos los sistemas 
de tren de aterrizaje debe existir una secuencia que permita:  
 
 destrabar el tren actuando, en este caso, sobre el actuador de traba arriba; y  
 posteriormente, cuando el gancho de traba arriba ha liberado al rodillo, activar el actuador principal que 
hace descender al tren.  
 
De existir compuertas de tren, este dispositivo deberá permitir:  
 
 abrir las puertas,  
 destrabar el tren y  
 bajarlo.  
 
Los dispositivos de secuencia son de formas variadas; uno de ellos es mediante la Timing Valve -válvula de 
secuencia-. Como hemos mencionado, desde la válvula el fluido hidráulico se dirige tanto al actuador de traba 
arriba, como al actuador principal; pero, con este último, lo hace por intermedio de la válvula de secuencia. Esta 
válvula estará cerrada al paso de fluido, asistida por la acción de un resorte interno. Una vez que el actuador de 
traba arriba se ha desplazado y liberado la traba del tren, empieza a aumentar la presión en el conducto; ahora sí, 
resulta suficiente para vencer la oposición del resorte interno de la válvula de secuencia y pasar, a través de ésta, 
hacia el actuador principal. Por otra parte, el fluido que es desalojado del actuador se ve obligado a atravesar 
una válvula restrictora o de estrangulación, que trabaja regulando el caudal que permite circular hacia su salida; 
esto actúa como una contrapresión en la cámara del vástago del actuador, limitando su velocidad de avance y 
controlando, así, el movimiento del tren.  
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Cuando debe retraerse el tren de aterrizaje, los procedimientos que se realizan son prácticamente los mismos 
que para la extensión. Cuando la palanca es llevada a la posición Up, el eje o corredera de la válvula selectora 
se desplaza en el otro sentido, conectando ahora la alimentación P, con la salida B, mientras que el retorno se 
produce desde A hacia T. En este caso, la Timing Valve deriva el fluido hacia el actuador de traba abajo; luego, 
permite la alimentación hacia el actuador principal (cámara del lado del vástago) y, por último, a las compuertas 
del tren -si las hubiere-.  
 
 
Ilustración 39: Esquema 
 
3. Sistemas de extensión del tren en emergencia. Tal como hemos mencionado en apartados anteriores, debe ser 
posible hacer descender al tren aún con la falla de cualquiera de los sistemas que lo controlan (eléctricos, 
mecánicos, hidráulicos o neumáticos).  
 
En los circuitos analizados, la conexión de alimentación de la válvula selectora se encuentra permanentemente 
alimentada desde dos o más sistemas hidráulicos -generalmente, son tres- que trabajan en forma independiente. 
De esta forma, se asegura que si alguno de ellos eventualmente fallara, los otros dos serán capaces de 
suministrar el caudal necesario para el funcionamiento normal del tren. Por lo tanto, puede considerarse que, en 
este sistema, las fallas de este tipo son prácticamente inexistentes.  
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En el caso de que ninguno de los sistemas -principal o auxiliares- funcionara, contamos, además, con un sistema 
de alimentación de emergencia constituido por tres manijas, una para cada una de las patas del tren (en el caso 
de ser del tipo triciclo), ubicadas generalmente bajo el piso de la cabina de tripulantes y protegidas por una tapa 
de color rojo con la leyenda Emergency Landing -aterrizaje de emergencia-. Tirando de estas manijas y 
transmitiendo el movimiento por medio de cables, se logra vencer la acción del resorte del mecanismo de traba 
arriba, liberando al tren de aterrizaje. Éste va a caer por su propio peso y a trabarse en la posición abajo.  
 
La prueba de funcionamiento de este sistema de emergencia debe ser realizada periódicamente en tierra, cada 
vez que el avión es inspeccionado en los talleres, elevándolo por medio de criques.  
 
4. Sistemas de indicación de posición y alarma de extensión y retracción de tren. Por indicación de las 
autoridades competentes que rigen la fabricación de aeronaves, todo avión moderno debe poseer tres sistemas 
paralelos e individuales de indicación de la posición.  
 
La indicación eléctrica consta de un sistema de luces10 que se encuentran totalmente apagadas en la posición 
arriba y trabado.  
 
Cuando el tren se encuentra abajo y trabado, las luces verdes se encuentran encendidas. Las luces rojas se 
encenderán cuando el tren se encuentra en condición de tránsito entre ambas posiciones y sólo permanecerán 
encendidas cuando:  
 
• La palanca selectora del tren en posición abajo (Down) y el tren no destrabó.  
• El tren ha bajado, pero no trabó en la posición abajo.  
• El piloto reduce la aceleración durante el vuelo, por debajo de un determinado valor y/o extiende los flaps; 
porque, estas operaciones corresponden a maniobras propias del aterrizaje e indicadoras de que el tren debe ser 
extendido.  
 
 
Ilustración 40: Palanca del tren de aterrizaje 
 
Algunos sistemas cambian el color de la luz roja por amarilla; otros, en cambio, incorporan una tercera luz color 
ámbar para indicar la condición de tránsito.  
 
Estos dispositivos están comandados por interruptores accionados por los dispositivos de traba, aceleradores o 
palanca de flaps.  
 
El sistema eléctrico se completa con una bocina de alarma que suena cuando las luces rojas están encendidas, 
con excepción de la condición de tránsito.  
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Ilustración 41: Esquema 
 
5. Consideraciones respecto de integración y alojamiento del tren. Para futuras aeronaves más grandes, la 
interferencia entre el conjunto de tren y la estructura se convertirá en uno de los aspectos más importantes en el 
desarrollo de la cinemática de extensión retracción. Con el aumento del número de puertas requeridas para 
cubrir la cavidad de alojamiento en tales aviones, se necesitará un esquema complejo de despliegue-retracción, 
tanto para el tren como para las puertas, de modo tal de asegurar que, bajo ninguna condición, ocurran 
interferencias. Además, la disponibilidad de volumen para su alojamiento puede llegar a convertirse en un 
problema de integración mayor, a medida que aumenta el número de neumáticos con el peso de despegue del 
avión.  
 
 
5.6. La flotación del avión  
 
La configuración del tren de aterrizaje tiene un impacto directo sobre la flotación en tierra. La cantidad y 
disposición de las ruedas, junto con el peso del avión y su distribución entre el conjunto de nariz y el principal, 
determina el espesor necesario de pavimento para un avión en particular. También debe tenerse en cuenta el tipo 
de pavimento que el avión encontrará en aquellos aeropuertos en los cuales va a operar. Los tipos de pavimento 
existentes en las pistas y en los laterales, pueden agruparse en: rígidos y flexibles.  
 
Un pavimento flexible, conocido comúnmente como asfalto, puede consistir de una o más capas de materiales 
bituminosos11 y agregados; es decir: capa de superficie, capa base y sub-base que descansa sobre un estrato de 
calidad inferior. Por otro lado, el pavimento rígido consiste de una losa de hormigón de cemento portland 
colocada sobre una capa de tierra preparada. El espesor de cada una de las capas debe ser el adecuado para 
garantizar que las cargas aplicadas no dañen la superficie ni las capas subyacentes.  
 
5.7. La estimación del peso del tren de aterrizaje  
 
El peso de un tren de aterrizaje oscila, generalmente, entre un 3 a un 6 % del peso máximo de despegue del 
avión. Con los avances tecnológicos -sobre todo, aquellos referidos a los materiales de las estructuras y al 
rendimiento del combustible-, estos porcentajes podrían llegar a incrementarse, en futuros aviones. Sin 
embargo, el hecho de poder reducir el peso del tren de aterrizaje redundará en beneficios ya que, entre otras 
cosas, aumentará la capacidad de carga paga del avión; no obstante esto, deben mantenerse los coeficientes de 
seguridad requeridos.  
 
Las ecuaciones estadísticas existentes para la determinación del peso -si bien permiten obtener, en forma rápida 
y precisa, el peso del grupo de tren- no siempre consideran todas aquellas variantes que se puedan realizar en 
los parámetros de diseño del avión; por otra parte, están basadas en datos de aviones ya existentes. En el caso de 
diseños para aviones de mayor tamaño, estos datos no existen. Ésta es otra de las razones que hacen 
imprescindible contar con un método analítico para la determinación del peso del avión.  
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Se han desarrollado algoritmos para la estimación de la medida y el peso de las partes estructurales del tren de 
aterrizaje. Los pesos de los componentes no estructurales se calculan utilizando ecuaciones estadísticas; luego, 
se combinan ambos para concluir el peso final del conjunto de tren.  
 
1. Tendencias actuales. Uno de los principales defectos de los métodos estadísticos es que sólo consideran unos 
pocos parámetros que afectan al peso, tales como la longitud de la "pata", la resistencia última del material, la 
carga vertical y el número de ruedas. Esto hace que sea bastante difícil distinguir entre trenes de aterrizaje con 
diferentes configuraciones geométricas. Por otra parte, se basan en diseños hechos en el pasado; si tuviéramos 
que utilizar los datos para un nuevo diseño no convencional o un nuevo tipo de avión -como pueden ser 
aquellos de mayor capacidad que los actuales- los datos existentes no serían suficientes.  
 
El método más simple utilizado en el análisis de medidas es aquel que utiliza ecuaciones que sólo consideran al 
peso del tren de aterrizaje, como una función del peso total de despegue del avión. Otros métodos incluyen la 
longitud del tren y, en alguna medida, consideran variaciones en los parámetros de diseño.  
 
2. Estimación analítica del peso estructural. Los métodos analíticos permiten considerar configuraciones y 
geometrías variadas, además de definir parámetros que se utilizan en los métodos estadísticos.  
 
Básicamente, el procedimiento consta de cinco pasos:  
 
 definición de la geometría del tren,  
 cálculo de las cargas aplicadas,  
 resolución de las cargas en cada componente estructural, 
 dimensionamiento de las áreas transversales de los componentes requeridos y  
 cálculo de peso del componente y peso total.  
 
 
Ilustración 42: Esquema total 
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6. Cálculo de los componentes del tren de aterrizaje 
 
6.1. Requerimientos Funcionales 
 
En el diseño del Tren de Aterrizaje se debe tener en cuenta ciertos requerimientos, a saber: 
 
 Durante las fases de Decolaje – Rotación – Lift off – Aterrizaje – Planeo y Carreteo solo las 
cubiertas contactarán el piso. 
 
 Debe existir un espacio adecuado entre la pista y todas las partes componentes del avión (parte 
trasera del fuselaje, puntera de ala, puntera de hélice, etc.). 
 
 La presión de inflado de los neumáticos debe seleccionarse al igual que la configuración del tren de 
aterrizaje, de acuerdo a la capacidad de absorción de carga del tipo de pista desde donde operará el 
avión. 
 
 El tren de aterrizaje deberá absorber las cargas de impacto normal en el aterrizaje   y poseer 
buenas características de amortiguamiento. 
 
 Cuando el carreteo se efectúe sobre terreno irregular no deben trasmitirse golpes excesivos por parte 
del tren de aterrizaje. 
 
 El frenado debe ser eficiente siendo la condición límite la máxima fuerza de frenado permitida por las 
condiciones de la pista. 
 
 Durante el aterrizaje o carreteo en alta velocidad con viento cruzado debe asegurarse evitar las 
tendencias a inestabilidades laterales o longitudinales. 
 
 Debe preverse elementos estructurales adecuados en el avión para servir como puntos de fijación del 
tren como así también espacio para su retracción. 
 
6.2. Longitud del tren, longitud de base y trocha 
 
La longitud del tren, la longitud de su base y la trocha son factores que determinan la geometría del 
conjunto tren de aterrizaje, cuya localización más favorable se obtiene fijando los límites en un plano de tres 
vistas del avión. 
 
Definiremos ahora la disposición de estas variables en los planos x-y y x-z del avión completo. 
 
Disposición en el plano x-z: 
 
 Decolaje–Aterrizaje: la parte trasera del fuselaje deberá mantener un despegue del suelo de al menos 
la máxima deflexión de la cubierta para = TD, o alrededor del 2% de la distancia desde la cola 
del fuselaje y el punto más bajo de la pata de tren, tren de aterrizaje totalmente extendido. 
 
 Carreteo: Durante el carreteo deberá existir un despeje de la hélice, la condición del tren es 
estáticamente comprimido. En el caso de neumáticos desinflados y amortiguadores completamente 
comprimidos cualquier parte del avión no deberá tocar la pista, la norma indica que esta distancia 
tiene que ser mayor a 7in (18cm). 
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Ilustración 43: Esquema avión 
 
Touch-Down: Deberá evitarse que la cola tenga la tendencia a caer hacia atrás, para la cual el centro del 
área de contacto de las ruedas deberá estar detrás de la intersección de la proyección del vector W (peso) en la 
posición más atrasada de CG. (Note que TD=LOF) 
 
 
Disposición en el plano x-y: 
 
Tren de Nariz: 
 
 Pn 0,08 WTO: Cuando la carga en el tren de nariz es menor o igual a 0,08 del WTO, la controlabilidad 
en tierra y la estabilidad durante el carreteo se verá comprometida particularmente con viento 
cruzado. 
 Pn 0,15WTO: Cuando la carga estática en la rueda de nariz es mayor o igual a 1,5 del WTO, la carga 
durante un frenado exigente puede ser excesiva, el frenado puede ser menos eficiente al igual que el 
control direccional. 
 Deben tenerse en cuenta los límites de XCG en los puntos anteriormente nombrados. 
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Ilustración 44: Esquema avión 
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Tren Principal: 
 
 Fijado el tren de nariz se selecciona y de esta manera se fija el valor de la trocha del tren principal. 
 Eventualmente puede ser necesario desplazar el tren principal más atrás del valor requerido de 
estabilidad durante el carreteo. Esto se hace para asegurar la maniobra de carga sin necesidad de 
contrapesos, pero se debe tener cuidado con esto ya que dificultará la rotación en decolaje y se 
incrementará la carga sobre la rueda de nariz dificultándose el frenado, etc. 
 
 
Disposición en el plano y-z: 
 
 
Deben determinarse los límites de y disponibles. La trocha mínima requerida surgirá de las 
consideraciones de estabilidad de carreteo. Una vez establecidos los límites deberá elegirse el tren de 
aterrizaje más corto. La altura del tren puede determinarse por el diámetro de la hélice (despegue del piso). 
 
Existen algunas consideraciones (entre otras) que pueden apartarnos de esta regla: 
 
Elegida la trocha, el tren más corto puede serlo demasiado para ser alojado en los espacios disponibles cuando 
sea retraído. 
La pata del tren puede resultar muy corta para acomodar el amortiguador. 
Pueden existir razones para prever el crecimiento de la longitud lf para una versión alargada del avión, que 
justifique patas del tren más largas. 
 
Si el tren tuviese patas demasiado largas puede ser necesaria la revisión de la configuración del avión 
completo. 
 
En el caso de aviones con hélice, la longitud de la pata del tren nariz será una consecuencia del diámetro 
de la hélice y el despeje necesario del suelo. En otros casos la longitud del tren hg depende de 
requerimientos operacionales, por ejemplo, para carga y descarga o que el piso del fuselaje esté inclinado 
nariz abajo. 
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6.3. TIPO, DIMENSIONES Y PRESION DE INFLADO DE LAS CUBIERTAS 
 
 
6.3.1. Tipo de tren seleccionado 
 
Adoptaremos para nuestra aeronave el tren tipo triciclo. 
 
 
 
Ilustración 45: Tren triciclo 
 
 
6.3.2. Cargas del tren principal 
 
Definiremos las ruedas principales como las correspondientes al tren principal, o aquel que soportará las 
mayores solicitaciones. Su selección está basada en la carga estática la cual dependerá del peso del avión, del 
número de patas, de la disposición de las patas respecto del CG y del número de ruedas por pata. 
 
Para la obtención de las cargas estáticas consideraremos que el avión carretea sin frenos aplicados y a baja 
velocidad. Entonces, estas cargas dependerán del equilibrio estático, según la siguiente figura extraída del 
Torembeek: 
 
 
Ilustración 46: Tren triciclo 
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De ella podremos obtener la carga para el tren principal, la cuál será: 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Siendo la condición más crítica la posición más atrasada de CG para WTO o WRampa. 
 
Si no se dispone de los datos de la configuración, puede asumirse para configuraciones de tren principal 
de dos patas que cada una absorberá 46 % WTO. 
 
Si se conocen las características del amortiguador será posible determinar la energía de amortiguación 
disponible para el impacto durante el aterrizaje. En la etapa de diseño preliminar, se acepta que el diseño del 
amortiguador se adaptará a la energía que el neumático es capaz de absorber a su máxima deflexión. En este 
caso la elección de la cubierta se basará en la carga estática que la misma puede soportar. 
 
Para: lm = 0,636 m = 2,087 ft 
ln = 1,815 m = 5,955 ft 
Wto = 1219 Kg = 2688 lb 
 
Tendremos 
que: 
 
 
 
 
Pm FINAL = 451,356 Kg  
 
 
 
6.3.3. Cargas del tren nariz 
 
Para determinar las cargas que deberá soportar el tren de nariz consideraremos la condición durante la máxima 
solicitación de frenado. Las hipótesis que utilizaremos para el cálculo serán: a) momentos aerodinámicos 
nulos y b) rueda de nariz sin frenos. 
 
Durante la trayectoria de frenado en tierra se tiene: 
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Luego la carga en la rueda de nariz será: 
 
 






Note que como L y D son positivos, el valor máximo de Pn/W se obtiene en baja velocidad. Además, la 
condición más penalizante se establece para XCG más adelantado. 
 
Para dimensionar tomamos el caso más crítico, es decir la condición de máxima carga que ocurre para T = 0 y 
utilizando el sistema de control de presión de frenado automático (x/g), por lo tanto: 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Pn1 = 550,816 Kg = 1214,549 lb 
 
 
6.3.4. Selección del neumático en función de la carga 
 
Utilizando las bases de datos de diferentes neumáticos proporcionadas por Pazmani en su libro 
“Landing Gear Design for Light Aircraft” seleccionamos los neumáticos correspondientes a cada pata en 
función de las cargas Pn y Pm antes calculadas. 
 
Entonces: 
 
 
Pata 
 
Neumático 
Cant. de 
Telas 
Carga 
(lb) 
Vel. 
(mph) 
Presión 
(lb/in²) 
Frenado 
(lb) 
Peso 
(lb) 
Domax 
(in) 
Domin 
(in) 
 
b (in) 
Nariz 5,00-5 6 1260 120 50 1830 4,70 14,20 13,65 4,950 
Principal 6,00-6 8 2350 120 55 3410 7,30 17,50 16,80 6,300 
Tabla 1 
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Ilustración 47: Neumático 
 
 
 
6.3.5. Presión de inflado 
 
Cuando el tamaño de los neumáticos ha sido determinado debe establecerse su relación con la presión de 
inflado. Factores a tener en cuenta: 
 
Incrementando la presión de inflado el área de contacto con la pista se reducirá aumentándose la carga por 
unidad de superficie trasmitida a la misma. La capacidad de absorción de carga de la pista impondrá un 
límite a la presión de inflado. 
 
Deberá preverse de suficiente espacio para el alojamiento de los discos de freno internos. Esto limitará el 
diámetro interno de la masa al igual que el diámetro de la llanta y su ancho. 
 
El área de contacto de los neumáticos con la pista es inversamente proporcional a la presión de inflado, es 
decir, el frenado será más dificultoso si se utiliza una elevada presión de inflado. 
 
En el caso de operación con pista mojada y con los neumáticos de perfil adecuado la velocidad de 
aquaplanning depende fundamentalmente de la presión de inflado. 
 
 
Procederemos a calcular el coeficiente de presión sin rodadura µSTATIC y la velocidad máxima de rodaje por 
aquaplanning: 
 
µSTATIC = 0,93 – K . p (7) 
 
Vaqua = Kaq . (p)
1/2 
(8) 
 
 
Siendo: K = 0,155 cm²/Kg = 0,0011 in²/lb 
p = presión de inflado recomendada para el neumático seleccionado Kaq 
= 17,5  (para p en kg/cm² y V en m/s) 
 
 
Neumático 
trasero 
Presión 
[lb/in²] 
Presión 
[kg/cm
2
] 
 
µestatic 
Vaqua 
[m/s] 
6,00-6 55,000 4,021 0,868 35,090 
Tabla 2 
 
  
 
72 
 
 
 
Una vez que hemos obtenido los valores de µSTATIC recalcularemos la carga sobre el tren nariz, debido a la 
acción de frenado de las ruedas del tren principal, siendo la ecuación a utilizar: 
 
 
 
 
 
 
 
 
Pn FINAL = 560,552 kg = 1236 lb 
 
 
Podemos decir que el neumático delantero que previamente habíamos seleccionado sí soporta la carga de 
1236 lb, ya que este soporta una carga máxima de frenado según su fabricante de 1830 lb. 
 
 
6.3.6. Geometría y retracción del tren 
 
 
Habiéndose seleccionado la disposición del tren de aterrizaje y las dimensiones de los neumáticos debe ahora 
diseñarse la configuración amortiguador – pata de tren, sus dimensiones, la solución básica para la cinemática 
de retracción y el espacio requerido para el tren retraído. 
 
 
6.3.6.1. Absorción de energía en el toque 
 
La máxima energía cinética del avión normal a la pista a ser absorbida en el toque es 
 
 
 
  
Donde ω es la velocidad de descenso final. Si se admite que toda la energía será absorbida por el tren principal 
(según Torembeek), el vástago requerido por cada amortiguador se deduce de: 
 
 
 
Con:  
 
NS = número de amortiguadores del tren principal  
Ps = carga estática por cada pata del tren 
λ = factor de reacción 
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St = deflexión máxima del neumático 
SS = longitud del vástago del amortiguador 
μt = factor de eficiencia del neumático 
μs =  factor de eficiencia del amortiguador 
 
  
 
 
 
Asumiendo que la carga estática sobre el tren principal es: 
 
Carga estática = 0,92 WTO (13) 
 
 
Se encuentra que la longitud del vástago necesario del amortiguador será: 
 
  
 
 
 
Dónde: ω = velocidad de descenso final (especificada por la norma FAR) 
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6.3.7. Dimensionamiento del tren 
 
a) Diámetro del cilindro de la parte telescópica del tren principal por pata 
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b) Despeje entre el neumático y otras partes: se basa en las dimensiones máximas del neumático inflado 
(Domax y bmax) y el espacio necesario por el incremento en el diámetro debido a las fuerzas centrífugas en el 
rodamiento a alta velocidad. Este último factor no influye en nuestro caso ya que nuestra velocidad máxima en 
carreteo no supera los 35 m/s (126 km/h) 
 
A continuación, en la tabla 3, podemos observar los valores calculados mínimos de la longitud de cada tren. 
 
 
 
Tren 
Do max 
[m] 
 
Ss [m] 
l extendido 
[m] 
es 
[m] 
l estático min 
[m] 
Nariz 0,3607 0,1905 0,7298 0,1767 0,5530 
Principal 0,4445 0,1905 0,7842 0,1767 0,6075 
Tabla 3 
 
Debido a nuestras dimensiones geométricas y respetando el despeje de la hélice con respecto al suelo no 
adoptaremos los valores de las longitudes calculados, sino los obtenidos geométricamente a través de la figura, 
siempre teniendo en cuenta las dimensiones máximas de las patas extendidas, comprimidas en carreteo y 
máxima compresión en el touch down. Las dimensiones finales también se presentan en la tabla 4. 
 
 
 
 
Tren 
Do max 
[m] 
 
Ss [m] 
l ext adoptado 
[m] 
es 
[m] 
l est adoptado 
[m] 
trocha 
[m] 
Nariz 0,3607 0,1905 0,695 0,1767 0,594 - 
Principal 0,4445 0,1905 0,651 0,1767 0,641 3,262 
Tabla 4 
 
 
6.3.8. Ángulos de cabeceo y rolido durante decolaje y aterrizaje 
 
 
Las patas del tren principal deberán ser lo suficientemente largas para permitir cualquier combinación de 
ángulos de cabeceo  o rolido, que pueda darse durante la operación normal del avión en tierra, sin que alguna 
parte de la estructura del avión entre en contacto con el suelo. 
 
La siguiente figura (ref. figura 10.8 de Torembeek) muestra las definiciones geométricas en relación a los 
ángulos y  requeridos para decolaje y aterrizaje. 
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Ilustración 48: Medidas 
 
 
dónde: = ángulo definido por el punto de intersección del ala con el tren principal y el 
ala misma (aproximadamente diedro) 
= ángulo de cabeceo 
= ángulo de rolido (ladeo) 
hg = altura de la pata de tren extendida  
t = trocha 
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6.3.9. Angulo de cabeceo para lift-off 
 
Entonces: 
 
 
 
 
6.3.10. Angulo de cabeceo y rolido en aterrizaje 
 
 
Para cabeceo: 
Landing = LOF    (aviones a hélice) 
 
Para rolido: 
= 15 º   (aviación general) 
 
 
6.3.11. Estabilidad en el toque y durante el carreteo 
 
 
En esta etapa de diseño se analizará la estabilidad solamente desde el punto de vista de evitar el volcado 
del avión en el toque y durante el carreteo. 
 
Para este análisis se utilizará la vista en planta del avión y se asumirá al tren de aterrizaje estáticamente 
comprimido. 
 
 
 
 
Ilustración 49: Esquema 
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Ilustración 50: Esquema 
 
 
 
El avión podrá volar alrededor de cualquiera de las líneas que conecten las áreas de contacto de las ruedas, 
si la resultante de las fuerzas másicas y aerodinámicas intersecta el suelo en un punto que esté fuera del 
triángulo formado por estas líneas de conexión. En este caso el suelo no puede ejercer la reacción necesaria 
para evitar el volteado. 
 
6.3.12. Condición de Toque (Touch Down) 
 
La condición más desfavorable se produce en la posición más atrasada de CG y en su posición más elevada. 
 
Si no existe fuerza de retardo en X, solo existirá una fuerza vertical que intersectará el plano de la pista a una 
cierta distancia por detrás de la proyección del CG en tierra (el avión tiene un gran valor de ). 
 
El tren debe ubicarse al menos a la distancia siguiente: 
 
lm  (hcg + eS )tanè TD 
 
 
 
(19) 
 
Por detrás del CG más atrasado. 
 
Dónde: es = deflexión estática de la cubierta más el amortiguador 
hcg = distancia en z desde el cg del avión hasta el suelo durante el carreteo 
TD = ángulo de cabeceo durante el toque TD LAND 
 
Para poder calcular la distancia lm es necesario obtener es. La deflexión estática es igual a: 
 
eS  = eS Tire  + eS Shock Absorver (20) 
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Gráfico 1 
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7. Desarrollo de los modelos y de la animación 
7.1. Dibujo de los modelos tridimensionales con CATIA V5 
 
 
Todos los modelos de los que consta el proyecto fueron dibujados con el programa CATIA V5 r18. 
Con este programa se pretendía reconstruir virtualmente tanto el tren de aterrizaje del avión como el 
motor radial que lo componía. Se utilizó también para hacer una pequeña simulación del motor en 
movimiento y para hacer un estudio FEM del tren de aterrizaje. 
 
Este software llamando CATIA V5 es una de las principales soluciones en el desarrollo para muchas 
de las grandes empresas internacionales. El rango de sus posibilidades permite que sea aplicado en 
diferentes conceptos tales como industrias aeronáuticas, automoción, maquinaria industrial, etc,… 
 
7.1.1. Motor radial o estrella 
 
Antes de comenzar con el modelado del motor radial aparecieron diversos problemas, el principal, la 
poca información que hay de estos motores junto con la escasez de planos y medidas exactas.  
 
Una de la soluciones al problema, fue el viaje al Museo del Aire de Madrid, donde se pudieron 
obtener fotografías y mantener una muy productiva conversación con un ex piloto, todo esto narrado 
con mayor detalle en el apartado 8 del proyecto. 
 
Otra fuente de información fue ponerme en contacto con un ingeniero inglés, Sr. Robert Sigler, que 
me pasó muchísima información del motor radial con la única condición de que pusiera su nombre 
en los planos, ya que estaba detrás de un diseño mejorado del motor radial convencional. Siendo ésta 
la única condición acepte y gracias a la información obtenida pude completar la visualización 3D del 
conjunto del motor. 
 
La información obtenida fue analizada y adaptada a mi caso, teniendo que cambiar bastantes cotas de 
diferentes piezas para su posterior encaje. 
 
 
Ilustración 51: Conjunto Motor CATIA V5 
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Para su construcción se procedió fabricando pieza por pieza en el módulo Mechanical Design (Part 
Design), dentro del cual se utilizó con regularidad la opción sketch y diferentes tipos de extrusiones y 
agujeros. 
 
 
Ilustración 52: Pieza CATPART CATIA V5 
 
 
 
 
 
Ilustración 53: Pieza CATPART CATIA V5 
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Una vez realizadas todas las piezas, se procedió a su montaje en el módulo Assembly Design, en el 
cual con diferentes restricciones podemos unir las piezas conforme los planos indican. 
 
En la siguiente figura podemos ver el conjunto de piezas desmontado, antes de utilizar las 
restricciones. 
 
 
Ilustración 54: Conjunto Pre Montaje CATIA V5 
 
 
 
Ilustración 55: Conjunto Montado CATIA V5 
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7.1.2. Suspensión 
 
Para la suspensión, los planos realizados se obtuvieron a través de los cálculos realizados con 
anterioridad, con las fotos obtenidas del Museo del Aire de Madrid y con una maqueta a escala del 
avión. 
 
El procedimiento es igual que para el conjunto motor, se utilizaron los mismos métodos y mismos 
módulos del programa CATIA V5. 
 
 
Ilustración 56: Conjunto Montado CATIA V5 
 
 
 
Ilustración 57: Conjunto Montado CATIA V5 
 
 
OFTE 
 
 
 
84 
7.2. Aplicación de materiales con Studio 3D MAX 
 
A la hora de aplicar los materiales ocurrió un problema, y es que cuando pasaba el conjunto de 
CATIA al 3ds max, te lo abría como un solo conjunto compuesto por una única pieza, por la cual 
cosa era imposible darle diferentes materiales a la misma pieza. 
 
Esto ocurría porque el formato el cual guardaba el archivo era .iges y se tenía que abrir con el 
formato 3ds. Para poder conseguir esto se tuvo que hacer con un programa intermediario, el 
Rhinoceros 4.0. que permitía la conversión del archivo .iges a 3ds. Una vez realizada esta operación 
todo funciona correctamente. 
 
 
Ilustración 58: Conjunto Montado 3DS MAX 
 
 
 
Ilustración 59: Conjunto Montado 3DS MAX 
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7.3. Animación del motor radial y la suspensión 
 
Para realización de la animación se utilizó el apartado correspondiente del CATIA y el montaje del 
video se utilizó el programa Adobe Premier Pro. Este programa es un editor de video más complejo, 
que por ejemplo, el Windows Movie Maker o el Camstasia Studio. 
 
Este vídeo y sus detalles serán mostrados el día de la presentación, ya que en formato papel es 
imposible su visualización. 
8. Visita al Museo del Aire de Madrid 
 
Como se ha comentado con anterioridad, por falta de datos, planos y fotografías, y buscando por 
internet, descubro que en el Museo del Aire de Madrid, se encuentran aviones con el tren de 
aterrizaje acometido en el proyecto, es por entonces que se planea un viaje para visitarlo in situ. 
 
Una vez allí, y después de realizas bastante fotografías, del modelo concreto de avión que 
necesitamos para el proyecto, se procede a la comprensión directa del funcionamiento del motor 
radial ya que encontramos varios prototipos a escala real, unos abiertos para poder ver su 
funcionamiento interno. 
 
Es de agradecer todo el apoyo del Sr. Antonio Domínguez, ex piloto de las fuerzas aéreas españolas, 
ahora guía y apasionado del vuelo. Gracias a una conversación con él, descubro que el avión de cual 
había hecho fotos por tener un parecido similar al tren que ocupa el proyecto, me comenta que ese 
avión fue el primero en introducir un tren de aterrizaje retráctil en el ala, yo sorprendido por tal 
hecho le pregunto, y me explica la historia y el funcionamiento interno del tren de aterrizaje. 
 
Gracias a sus acotaciones pude tomar buenos apuntes y he podido fabricar virtualmente el tren de 
aterrizaje, es por lo tanto que quise mencionarlo en dicho proyecto, ya que ha sido una parte 
fundamental de éste. 
 
Sin más dejo unas fotos para su visualización. 
 
 
Ilustración 60: Museo del Aire de Madrid 
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Ilustración 61: Museo del Aire de Madrid 
 
 
 
 
 
 
 
Ilustración 62: Museo del Aire de Madrid 
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Ilustración 63: Museo del Aire de Madrid 
 
 
 
 
 
Ilustración 64: Museo del Aire de Madrid 
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Ilustración 65: Museo del Aire de Madrid 
 
 
 
 
Ilustración 66: Museo del Aire de Madrid 
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Ilustración 61: Museo del Aire de Madrid 
 
 
 
9. Temporización 
 
 
Por la realización de este proyecto, se han tenido que realizar un conjunto de tareas previas al diseño 
y las tareas relacionadas con el diseño. 
 
La mayor parte del tiempo ha sido dedicada para la reconstrucción virtual. Esta parte abarca: el 
modelado, ensamblaje, el texturizado, la animación y el montaje de vídeo. 
 
A continuación se mostrará una tabla con el número de horas que ha dedicado a la realización de 
cada una de las partes que se muestran en la gráfica anterior: 
 
Tareas Descripción Tiempo (h) 
Documentación - Memoria 
- Presupuesto 
-Anexos 
 
85 
Información (Búsqueda) - Documentación histórica 
- Información para la 
reconstrucción virtual 
 
80 
Modelaje 3D - Diseño 100 
Ensamblaje - Unión de les piezas del modelaje 30 
Texturització - Aplicación de texturas 30 
Animación - Aplicación de movimiento 
 
40 
Montaje del Vídeo - Retoques 20 
 
 
El total de horas para la realización de cada una de las diferentes partes de este proyecto es 
aproximadamente de unas 385 h. 
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Presupuesto 
 
En este presupuesto se quiere reflejar los costes que tendría su diseño en función de las horas 
empleadas en la temporización 
 
 
Tarea Coste (€/h) Tiempo (h) Coste (€) 
Documentos 5 85 425 
Información 10 80 800 
Modelaje 15 100 1500 
Ensamblaje 20 30 600 
Texturización 20 30 600 
Animación 10 40 400 
Montaje del vídeo 10 20 200 
 Total 385 4525 
Tabla 5 
 
 
Una vez obtenido el presupuesto, se le ha de sumar el IVA correspondiente. 
 
 
Concepto Precio (€) 
                 Diseño 4525 € 
Base imponible 
IVA 21% 
4525 € 
950,25 € 
€E€E€E €                                 Precio de venta 5475.25  
Tabla 6 
 
 
10. Conclusiones 
 
 
Una vez realizado este proyecto final de carrera, hay que hacer un análisis sobre si se han conseguido 
los objetivos principales del mismo durante el tiempo de su realización. Los objetivos principales era 
el diseño y simulación virtual del tren de aterrizaje de un avión de la Segunda Guerra Mundial. 
 
Después de realizar este proyecto se puede concluir diciendo, que se ha realizado correctamente la 
reconstrucción virtual, porque a través de los modelos presentados se puede comprender el 
funcionamiento de un tren de aterrizaje de más de 40 años y un motor radial bastante primitivo. 
 
El objetivo principal del proyecto ha sido cumplido con éxito en su totalidad, dado que se considera 
que las pautas descritas en la propuesta del proyecto han sido cumplidas. Se han podido coger 
medidas a través de un estudio de campo realizado en el Museo del Aire de Madrid, y a través de 
archivos históricos conseguidos a través de internet, y citados en la bibliografía. 
 
Gracias a los programas 3D como el CATIA y a la labor de renderizado del 3DS Max se ha podido 
conseguir un gran realismo a la hora de poder previsualizar el conjunto. No sin citar también, el 
programa Rhinoceros que nos ha servido para poder intercambiar archivos entre el CATIA y el 3DS 
Max. 
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Si bien es cierto que son programas que necesitan de conocimiento avanzados de dibujo, una 
imaginación generosa y una habilidad, pero el resultado final merece la pena, ya que hemos podido 
acercarnos mucho a un prototipo que en la actualidad no existe. 
 
Junto con este proyecto, se ha realizado con solo la obtención de datos y modelados en 3D, si no la 
simulación de movimientos, que ayuda a la compresión mejorada del funcionamiento del motor, si 
no que se ha realizado un estudio previo de cálculos para poder obtener datos fiables y reales de lo 
que sería el proyecto del tren de aterrizaje. 
 
En el plano personal, he podido aprender a mejorar mis conocimientos en 3D, a aplicar conceptos 
adquiridos durante la carrera y sobre todo a aplicar estos conocimientos al trabajo de campo, al poder 
ir a visitar un tipo de mecanismo y a poder comprenderlo a través de conversaciones con gente 
especializada en el tema y con la visualización de los mecanismos. 
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